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PROTOTYPY

Dassault-Breguet Rafale ® Francja

samelot mysliwski o ukiadzie podwojnej delty

W polowie 1986 r. miat wystarlowaé¢ do pierwszego lotu
przedprototyp francuskiego mysliweca przysziosci Rafale
firmy Dassault-Breguet (okreslany rowniez jako ACX). Jest
on przeznaczony do sprawdzenia nowych rozwigzan kon-
strukeyjnych i technicznych przed ich zastosowaniem w sa-
molocie docelowym. Samoiot ten w wersji mysliwskiej,
uzbrojonej w dzialko i przynajmniej 6 pociskow powie-
trze-powietrze, bedzie stuzyt do przechwytywania bom-
bowcow, mysliweow i Smiglowcow, a takze zdalnie stero-
waunych latajacych pociskéw. Jako samolot szturmowy ma
on zabiera¢ uzbrojenie o masie 3500 kg przy promieniu
dzialania 550--650 km. Nowy samolot ma odznaczaé sig
duza zwrotnoscia, mozliwoscia lotu na duzych katach na-
tarcia w warunkach bojowych 1 dobrymi wlasciwosciami
w locie z malg predkoscia, co ma zapewni¢ krotki start
i lgdowanie (w wersji mysliwskiej ma korzysta¢c z pasow
startowych o diugosci 500 m).

Samolot Rafale ma ukiad podwojnej delty z aktywnymi
przednimi skrzydelkami, pojedynczym statecznikiem piono-
wym ze sterem kierunku, dwoma silnikami i dwoma wlo-
lami powietrza. Plat glowny ma sloty dzialajgce w powig-
zaniu z klapami na krawedzi splywu. Klapy (trzy na kaz-
dym skrzydle), dzialajgc roznicowo, spelniaja role lotek.
Rownoczesne wychylenia klap i przednich skrzydelek umoz-
liwiaja zmiane sily nosnej bez zmiany polozZenia samolotu
lub zmiany kata natarcia. Podwozie jest w stanie absor-
bowa¢é energie powstajaca przy zetknigeiu z ziemia z pred-
koscig pionowa 4 m/s. W celu uzyskania stosunku ciagu
do masy znacznie przekraczajgcego 1, wigkszg czgsS¢ plata
i 50% kadluba wykonano z tworzyw zbrojonych wloknem
weglowym, a stopem aluminium-lit zastapiono konwencjo-
nalne lekkie stopy. Konstrukcja samolotu jest obliczona na
cbeigzenie wynoszace 9 g. Przedprototyp jest napedzany sil-
nikami dwuprzeplywowymi General Electric F404 o ciaggu
z dopalaniem 7120 daN, lecz do samolotow seryjnych maja
by¢ zastosowane silniki SNECMA M88. Na samolocie Rafale
beda wyprobowane najnowoczesniejsze systemy wyposaze-
nia. jak calkowicie skomputeryzowana kabina i systemy
Crouzeta sterowania i ostrzegania glosem.

Dane techuiczne

Rozpiglosc 11,00 m ot m&m_ﬁ

Diugose = 15,30 m
Wysg)kﬂ(:\sc ) : 4,85 m. Maksymalna liczba Ma w locie poziomym >2.0
Powierzehnia nosna ~}1_,90 m? I'redkosé podchodzenia ok. 220 km/h
Masa paliwa w zbiornikach wewngtrznych 4256 kg Pulap operacyjny 16 000 m
Masa startowa ) 14 000 kg Rozbiecg B :

W Wers]l “}yShWSRNJ — wersji mysliwskiej 460 m
) maksymalna o 20 006 kg z 1miaks. masg startowq 700 m
Predkos¢ maksymalna przy ziemi 1480 km/h WK,

Warunki prenumeraty na 1987 r.

Prenumeratorzy zbiorowi — jednostki gospodarki uspolecznionej, instytucje 1 organizacje spoleczne zamawlajg prenumerate, doko-
nujgc wplaty na blankiecie ,,polecenie przelewu” rozszerzonym dla potrzeb Wydawnictwa o czefé dotyczacy zamoéwienia. Blan-
kiety te beda dostarczane przez Zaktad Kolportazu.

Prenumeratorzy indywidualni — osoby fizyczne zamawlaja prenumerate, dokonujgc wplaty w UPT lub NBP na blankiecie Wy-
dawnictwa lub na blankiecie NBP. Na odwrocie wszystkich odcink6w blankietu nalezy wpisaé tytul czasopisma, okres prenumeraty.
liczbe zamawianych egzemplarzy oraz warto§é wplaty. Wplacaé nalezy na konto NBP III O/M Warszawa 1036-7490-139-11.

Prenumerata ulgowa przystuguje wylgcznie osobom fizycznym czlonkom SNT, studentom i uczniom szké6t zawodowych. Warun-
kiem prenumeraty ulgowej jest poSwiadczenie blankietu wplaty (przed jej dokonaniem) na wszystkich odcinkach pleczecig kola
SNT, wy2sze] uczelni lub szkoly. Spos6b zamawiania prenumeraty taki sam jak dla prenumeraty indywidualnej.

Prenumerate ze zleceniem wysylki za granice — zamawia si¢ tak Jak prenumerate indywidualng. Dodatkowo nalezy poda¢
na zblankiecie wplaty nazwisko 1 dokladny adres odblorcy. Cenaprenumeraty ze zlecenlem wysylkl za granice jest dwukrotnie
WYyZsza.

Przedplaty na prenumerate przyjmowane sg w terminach:

— do 10 listopada na I kwartal, I pélrocze i caly rok nast¢pny,

— do 28 lutego na II, ITI, IV kwartat 1 II pélrocze,

— do 31 maja na III, IV kwartal i II pélrocze,

— do 31 sierpnia na IV kwartal

Informacji o prenumeracie udziela Zaklad Kolportazu Wydawnictwa NOT-SIGMA, ul. Bartycka 20, 00-716 Warszawa lub skr.
poczt. 1004, 00-950 Warszawa, tel. 40-00-21 w. 249, 293, 297, 299 oraz 40-35-89.

Egzemplarze archiwalne czasopism — mozna nabywaé za gotowke w Kluble Prasy Technicznej w Warszawie, ul. Mazowiecka 12,
tel. 27-43-65 oraz w Dziale Handlowym Wydawnictwa ul. Bartycka 20, skr. poczt. 1004, 00-950 Warszawa, na rachunek dla instytucjl,
lub za zaliczeniem pocztowym dla os6b fizycznych.

Cena prenumeraty: kwartalna normalna 390 zi, kwartalna ulgowa 120 zl, péiroczna normalna 780 zl, pélroczna ulgowa 240 zl, roczna
normalna 1560 zl, roczna ulgowa 480 zi.




MIESIECZNIK SEKCjI LOTNICZE]
STOWARZYSZENIA
INZYNIEROW | TECHNIKOW
MECHANIKOW POLSKICH

TECHNIKA

lOTNICZza

1’87

XLl STYCZEN 1987 i ASIHU“A“IYGZ“A

Brak i nadmiar samolotéw szkolnych

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Pod koniec lat piecdziesigtych, po zakonczeniu produkeji
Junakéw 1 Biesow, Aeroklub PRL zaczal sygnalizowaé na-
szemu przeinystowi lotniczemu
samolot szkolny. Odrzucono koncepcje, wg ktorej byl zbu-
dowany prototyp samolotu PZL M-2 stwierdzajac, ze aero-
klubowi nie jest potrzebny samolot tak prosty, ze stalym
podwoziem. Wysunieto koncepcje Mini-Biesa, czyli samo-
iotu z chowanym podwoziem oraz z bogatym wyposaze-
niem radionawigacyjnym. Wymagana duza predko$¢ maksy-
malna i duza masa uzyteczna samolotu przy okreslonej
mocy silnika spowodowala duzg predkos$¢é ladowania oraz
dlugi rozbieg 1 dobieg prototypu PZL M-4 Tarpan. Po
wstepnej decyzji o zaméwieniu samolotu, gdy w WSK-Okecie
trwaly juz przygotowania do produkcji, aeroklub chetnie
skorzystal z okazji jakg byly klopoty =z silnikiem WN-6
i wycofat si¢ z zamoOwienia stwierdzajac, ze Tarpan raczej
wymaga betonowych drog startowych i nie jest przydatny
aeroklubom.

W dziesiecioleciu 1965-+-1975 Aeroklub kupowal Zliny
7-526 1 Z-42, a nasz przemysl nie przygotowal Zadnego
samolotu do produkcji. Po przerwaniu wspoélpracy z Jugo-
slawig nad projektem M-10 i rezygnacji ze wznowienia
produkcji samolotow PZL-102 Kos — zakupiono licencje na
francuski samolot szkolno-sportowy Rallye 100 ST. Polska
wersja lego samolotu z krajowym silnikiem PZL-Franklin
otrzymala oznaczenie PZI.-110 Koliber. Teoretycznie Aero-
klub zglaszal zapotrzebowanie na ten samolot, lecz widzac
usterki egzemplarzy z serii informacyjnej, zwlekat z zamo-
wieniem. Natomiast brak wiekszego zamoéwienia na Kolibry
nie zachecal przeraystu do szybkiego rozwinigcia ich pro-
dukeji. Do tego doszlo przeniesienie produkeji silnikow
Franklin z WSK-Rzeszow do WSK-Debica, opdézniajace ich
produkcje. W wyniku tego wszystkiego aerokluby do dzis
otrzymaly nieduzg liczbe Kolibrow. W WSK-Okecie opraco-
wano wersje akrobacyjng tego samolotu, by rozszerzy¢ za-
kres jego stosowania do szkolenia. Powstal tez projekt
Kolibra z silnikiem o mocy 162 kKW (220 KM) oznaczony
PZL-111, ktorym Aevoklub nie zainteresowat sie, cho¢
perspektywa uzywania dwoch wersji tego samego samolotu
jest dos¢ atrakceyjna ze wzgledu na niskie koszty eksploa-
tacii.

Na poczgtku lat osiemdziesigtych powstal projekt samo-
lotu szkolno-treningowego PZI.-130 Orlik. Poczgtkowo sa-
molot mial napedza¢ silnik PZL-Franklin 6 o mocy 162 kW
(220 KM), jednak wobec oddalajgcego si¢ terminu urucho-
imienia produkcji tego silnika i koniecznosci przygotowania
jego wersji akrobacyjnej, wybrano silnik AI-14 (ewentual-
nie jego odmiane M-14) o wiekszej mocy. W ten sposob
Orlik stal sie nastgpca Biesa, co powoduje, iz bardziej na-
daje sie do szkolenia na obozach Lotniczego Przysposobie-
nia Wojskowego niz do szkolenia podstawowego w aero-
glubach. W tej sytuacji Aeroklub zainteresowal sie pro-
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zapotrzebowanie na nowy

jektem samolotu PZL M-26 Iskierka, konkurencyjnym po-
czatkowo do Orlika. W lipcu ub.r. prototyp Iskierki z silni-
kiem PZL-Franklin o mocy 162 kW (220 KM) wykonal
pierwszy lot. Jest to konkurent do projektu PZIL.-111.

Mimo tylu mozliwoéci, Aeroklub wecigz ma malo samo-
lotéw szkolnych. Ciekawy jest fakt, ze w Aeroklubie zakupy
salotow w Czechostowacji budzg znacznie mniej sprze-
ciwow niz zakupy od przemysitu krajowego. Aeroklub ku-
puje woéwcezas to co jest i nie stawia wymagan warunku-
jacych zakup. Skromniejszy zakres uzytkowania samolotu
Z-142 w porownaniu z Z-42 wcale nie odstraszyl Aero-
klubu. Przypadki zawieszenia w lotach wszystkich Zlinéw
jednego typu na kilka miesiecy z powodu wad technicz-
nych tez Aeroklub przyjmuje jako wyzszg konieczno$é. Na-
torniast poprzeczka stawiana samolotom krajowym jest
znacznie wyzsza. Trudno jednak powiedzieé, by zyskiwalo
na tym szkolenie lotnicze, skoro samolotow jest za malo.

Interesujace jest, kiedy i na jakie samoloty zdecyduje
sig Aeroklub. Moze nadmiar mozliwosci utrudnia dokona-
nie wyboru.~Wydaje sie, ze do ekonomicznego szkolenia
podstawowego najlepiej nadaje sie samolot o mocy rzedu
73 kW (100 KM), czyli Koliber. Jako szkolno-treningowy
a zarazem do akrobacji potrzebny jest samolot z silnikiem
o mocy rzedu 150 kW (200 KM), czyli albo Iskierka, albo
PZL-111. Iskierka ma chowane podwozie, PZL-111 — stale.
Frototyp Iskierki juz lata, prototyp PZL-111 trzeba dopie-
ro zbudowac. Przy wyborze czesto decydujg nawyki. Aero-
klub ostatnio uzytkuje Zliny o mocy silnika 132 kW
(180 IXM) i ze statym podwoziem. Sa one stosowane zar6w-
no do szkolenia podstawowego, jak i na obozach LPW.
PZL-111 bylby blizszy samolotowi Z-142 niz Iskierka. Do
obu samolotéw silniki PZL F6 beda w produkecji dopiero
za dwa lata lub pézniej. Do Iskierki wykorzystano skrzydia,
usterzenie, tyl kadluba i zespél napedowy od dwusilniko-
wei Mewy. Tak duza liczba wspélnych elementéw powo-
duje, Ze Iskierka moze by¢ produkowana w sposoéb eko-
nomiczny tylko w tym samym zakladzie co Mewa, czyli
w WSK-Mielec.

Pozostaje jeszcze problemem, ktéra wytwornia ma produ-
kowac¢ samolot szkolny. Jesli WSK-Mielec bedzie zbyt obcig-
zona inng produkcjg i bedzie sie starala odda¢ produkcje
Iskierki innemu zakladowi — to sytuacja moze byé (cho¢
nie musi) utrudniona. Na pewno w WSK-Okecie urucho-
mienie produkeji PZL-111 bedzie tansze ze wzgledu na
gotowe oprzyrzgdowanie do Kolibra. Tak wigc, gdy dowie-
my sie jaki samolot wybral Aeroklub — to wecale sprawa
nie bedzie jeszcze zalatwiona. Dopiero gdy jedna z wy-
tworni rozpocznie produkcje samolotéw, a réwnoczesnie
beda osiggalne seryjnie produkowane silniki do nich —
wowcezas bedzie mozna powiedzie¢, ze w aeroklubach poja-
wig sie samoloty szkolne polskiej produkcji.
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@ Planuje sie nabycie 14 Smiglowcedw Si
korsky UH-60 Black Hawk dla Royal
Australian Air Force i 8 S-70B2 Seahawk
dla Royal Australian Navy. (A. et C. 1098)

st  CHNY

@ Podpisano z RFN (MBB) umowg ©
wspélnym rozwoju samolotu transportowego
MPC-75 o pojemno$ci 60--85 miejsc, z na-
pedem smiglowentylatorowym. (A. et C.
1100)

. @ Instytut Lotniczy  Nansing oferuje
ultralekki samolot jednoosobowy AD-100
Traveller, opracowany wspdlnie z amery-
kanskg firmg Adso, Naped samolotu, ktory
jest w ukladzie ,kaczki”, majgcego maseg
wlasng 150 kg, stanowi silnik Rotax 277

0 mocy 20 kW. W konstrukeji wykorzysta-
no glébwnie kompozyty z wilékna szklanegoc
i nid. (AviMag. 919)

® Od 18 do 22 czerwca 198 r. Cannes

otworzylo swe podwoje dla samolotow -
odbyl sie tam 11. Miedzynarodowy Salon
i Festiwal Lotnictwa Uzytku Ogo6lnego’s6.
(AviMag 918)

INDIE

® Marynarka zakupi wkrotee 26 samo-

lotobw Dornier 228 (lekkie transportowe i
komunikacji lokalnej), ktére pelni¢ bedg
straz nad wodami przybrzeznymi, po uzbro-
jeniu ich w pociski powietrze-woda. 23
sposr6d tych samolotOw ma wyprodukowadé
na licencji przemyst indyjski. (A. et C.
1098)

IZRAEL

@® Z powodu zbytniego obcigzenia budze-
tu obronnego, dyskutuje sie przyszlo§¢ sa-
molotu mysliwskiego IAI Lavi, ktora byla
niemal pewna (miat byé z caly pewnoSciy
rozwijany). (A. et C. 1100)

® Na 20 wrzeénia — 3 pazdziernika ub. r.
planowano zorganizowanie 3. Miedzynarodo-
wego Rajdu Lotriczego Izraela dla samolo-
téw lekkich. (AviMag 918)

Q Po przejeciu kontroli nad De Havilland
Canada, Boeing zamierza rozszerzy¢ dzia-
ialnosé przemysiu kanadyjskiego, czynige
zefi podwykonawece niektérych swoich pro-
gramoéw. (A. et C, 1098)

(™) NORWEGIA
‘5£::‘7

.
@® Zamowicno 12 Smiglowcow Bell 412 SP,

w celu wyposazenia lotnictwa transporto-
wego armii. (A, et C. 1098)

RFN

konsorcjum Eurofighter/
Jagdflugzeuge GmbH, odpowiedzialne za
rezwinigcie i produkcj¢ europejskiego sa-
molotu mysSliwskiego na lata dziewigédzie-
siate EFA (European Fighter Aircraft). Za-
powiedziano, Ze do wrzeSnia 198 r. ma
by¢ wybrany przedprojekt samolotu. (A, ct
C. 1098)

® Znana jako potentat samochodowy fir-
ma Porsche, zapowiedziala rozwijanie sil-
nikow dla samolotéw uzytku ogélnego. Na
Salonie hanowerskim ILA 86 zaprezentowa-
no m.in. zestaw do samodzielnej wymiany
napedu samolotu Cessna C-182 na silnik
Porsche PFM 3200 (177 kW), rozwinigty =z

® Utworzono

samochodowego. Wezesniej, na ubieglorocz-
nyin Salonie Paryskim, zaprezentowano sa-
molot Mooney 2z podobnym silnikiem. (A.
1100)

et C.

® Saab-Scania otworzyla nowg filie —
Saab Helicopter, ktora zajmowa¢é sie bedzie
sprzedaza — a nie produkcjg — Smiglow-
cow brytyjskiej wytwérni Westland.
(AviMag 919)

@ Ministrowie transportu krajow skan-
dynawskich podjeli decyzje¢ zlikwidowania
do 2005 r. niektérych przywilejow dla linii
lotniczych Scandinavian  Airlines System
(SAS), czynigeych zenn monopolistg i wpro-
wadzenia ograniczonej dereglamentac ji
transportu lotniczego. (A. et C. 1098)

USA

@® Boeing prowadzi prace nad fotelami
katapultowanymi nowej generacji, przezna-
czonymi dla czlonkow zalog przysziych sa-
molotow bombowych. Przewiduje sie wy-
rzucanie ifotela przy predko$ci do 1300 km/
/i oraz w zakresie wysokosei 200--21 000 m.
Zastosowany bedzie m.in. cyfrowy system
sterowania lotem fotela. (A. et C. 1091)

@® 1 kwietnia br. Boeing 767-200ER (wer-
sja dalekiego zasiegu) pokonal bez lado-
wauia odleglto§¢ 12700 km w czasie 14 h
12 min, lecgc z Seatle w USA do Kuwejtu.
Zuzyto 7268 dm? paliwa. Byl to lot dostaw-
czy dla linii lotniczych Kuwait Airways.
(A. et C. 1091)

@® US Navy przyznala 1714 miln dol. na
realizacje programu rozwojowego transpor-
towego pionowzlotu wojskowego o przesta-
wialnych silnikach, Bell-Vertol V-22 Osprey,
bedgcego rozwinigeciem Bella XV-15. Pierw-
szy lot V-22 przewiduje sie na marzec
1988 r. Calkowity koszt programu wyniesie
2,5 mld dol. (A. et C. 1098)

® Start, do lotu dookola Swiata bez la-
dowania wyznaczono na 14 wrzeSnia. Dick
tutan i Jeana Yaeger sa zdecydowani ob-
lecie¢ kulg ziemska specjalnie do tego ce-
lu skonstruowanym samolotem Voyager —
w 12 dni, startujgc z bazy Edwards z za-
pasem 5815 dm?® paliwa. (A. et C. 1099)

W. BRYTANIA

® 16
pierwszy przedstawicielom
nej eksperymentalny

kwieinia zaprezentowano po ra’
prasy zagranicz-
samolot bojowy
British Aerospace EAP (Experimental Air-
craft Programme). Jego rozpieto$¢ wynosi
11,17 m, dtugo$é¢ 17.53 m, a wysoko$é¢ 5,52 m.
Napedzany jest dwoma silnikami turbo-
odrzutowymi Rolls Royce RB.199 MK. 104.
EAP jest konkurentein francuskiego samo-
lotu Dassault-Breguet Rafale — w obydwu
zastosowano maksimum najnowszych tech-
nologii. Zarazem jest tez propozycjg Wiel-
kiej Brytanii na Europepki Samolot My-
Sliwski (EFA). (AviMag 917)

@ W zwigzku z oddaniem do uzytku
4. terminalu w londynskim porcie lotni-
czym Heathrow poinformowano, ze przepu-
stowo$¢ tego portu wzrosnie z 30. mln do
38 miln pasazerow rocznie. (A. et C. 1091)
@ Airship Industries (producent sterow-
ch\\") rozpoczeto wykonywanie lotéw han-
dlowych sterowcami nad Londynem, nad
ktorym — przypomnijmy -— zabroniono
przelatywa¢ s$Smigltowcom. Przedsiebiorstwo
przewiduje otworzenie linii Londyn—Paryz,
obstugiwanej przez sterowce, ktore poko-
nywalyby te trase w 2,5 h. (A. et C. 1094)
® Na koniec 1986 r. planuje sie calkowity
prywatyzacje Rolls Royce’a — obecnie
przeprowadzono pierwszy jej etap. Jest to
zgodne z og0lnym trendem oddawania w
1€ce prywatne wielkich przedsiebiorstw
(nie tylko lotniczych), w tym i linii lot-
niczych. (A. et C. 1094)

© won

® Niezbyt udany, z handlowego punktu
widzenia, projekt lekkiego Smiglowca bo-
jowego Agusta A.129 Mangusta,  doczekal

si¢ szans rozwoju i to w skali miedzyna-
rodowej. Na jego podstawie ma byé roz-
winigty wlosko-brytyjsko-holendersko-hisz-

panski Smiglowiec bojowy Tonal — wladze
zainteresowanych panstw podpisaty juz od-
powiednia umowe. Jest to kolejny przyklad
zacieéniania wspoélpracy migdzynarodowej
w dziedzinie $miglowcow, zwilaszcza w Eu-
ropie. Narastaja trudno$ci z rozwojem,
produkejg 1 sprzedazg Smiglowcow — trwa
kryzys $émiglowcowy. (A. et C. 1097)

® Sily zbrojne dysponuja 1600 statkami

powietrznymi: 900 samolotami i 700 Smig-
lowcami. (A. et C. 1097)

GGOLNE

® Poczgiek 1986 1. stangl pod znakiem
ponownego nasilenia  zamachéw terrory-
styeznych  na  samololy komunikacyjne,
Miedzy innymi 31 marca br., w wyniku

zamachu bombowego, nastgpila katastrofa
Boeinga 727 linii Mexicana de Aviacion, w
kiorej zginelo 166 os6b. Z kolei na przy-
klad 2 kwietnia ub. r. wybuchta bomba na
poktladzie Boeinga 727 amerykanskich linii
lotniczych TWA; zginelo 4 pasazerbw, a
7 odniosto obrazenia. (A. et C. 1091)
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Przemiana swobodnego przeptywu wlotowego
silnika odrzutowego podczas rozbiegu samolotu

Doc. dr inz. TADEUSZ GAJEWSKI
Wyzsza Oficerska Szkola Lotnicza
im. Jana Krasickiego

Swobodny przeplyw wlotowy zwigzany z pracg turbino-
wego silnika odrzutowego jest podzzas rozbiegu samolotu
deformowany przez wplyw ziemi [1, 5] oraz wymuszany
przez ruch samolotu naplyw powietrza [4], co prowadzi
do przemiany struktury swobodnego przeplywu wlotowego.
W artvikule przedstawiono te przemiane, ujawniona podczas
prowadzenia analitycznych badan modelowych, 2 zachodzg-
¢y podezas pierwszej i drugiej fazy rozbiegu. Badania takie
zostaly podjete przez autora ze wzgledu na ich wartosc
poznawecezy 1 znaczenie dla ckreslania warunkow zanie-
czyszezen przeplywu wlotowego cialami obcymi, grozgcymi
uszkodzeniem silnika [1, 2, 3].

Model przeplywu

Warunki przeplywu wlotowego pozwalaja zalozy¢, ze jest
on ptaski, ustalony i potencjalny, a o$rodek niescisliwy.
Model przeplywu zostal wybrany na podstawie teorii me-
chaniki plynow modelujgcej przeplyw przez superpozycje
ukiadu upustow i Zrodel [4, T].

W prezentowanych badaniach wybrano uklad skiadajgcy
sie z pary plaskich zrodel: dodatnicgo 1 ujemnego nazywa-
nego upustem. Sg one rozmieszczone w skonczonej od-
legloéci 2 1 i maja jednakowe wartosci bezwzgledne wy-
datkow jednostkowych @ (rys. 1). Model taki moze prezen-
towaé rzeczywiste polie predkosci, jezeli punkt upustu zosta-

im katy kierunkowe z indeksem p w przeplywie podsta-
wowym i indeksem z w przeplywie zwierciadlanym.

Naptyw czolowy zamwodelowano jako przeplyw jedno-
rodny w plaszczyZznie przeplywu wlotowego z predkoscia
rowna predkosci rozbiegu V,, rownolegly do osi odcigtych.
Réwnanie  funkcji  pradu  tego przeplywu ma postaé
Yy = Vry.

Modelowa funkcja pradu przepiywu wlotowego wystepu-
jacego w warunkach wplywu ziemi i naplywu czolowego
jost uzyskiwana w wyniku superpozycji przeplywoéw skia-
dowych:

W= ZWi +ypy = Vip + !V1z+‘//zp+'//zz +yr

gdzie: ;= 4 @O;;

2.7

Ay
@; = arc tg . -
i

Po rozpisaniu powyzszych rownan otrzymuje sig:

Q( y—H, y—Hﬁ
W == ——| arc tg —arc tg——| +
2r x—1, x -1,
Q y -+ H, y+H, "
r2 (alc tg = — are tg L +Vey

&
ol =220 -280
Ly onst \i‘*ﬁ{ ) ’\
W, = CONS - Mxy N % i
s Vi B * = . Ry N
o
I [ — 4 /
| l ! s p
| | y: { '
B H &1 Q)
| &7 Ha 5
R %\t N
| R L \
| ] Hy N8Bz ‘
‘H{ | L / )7“ bn O om o 0w o” o
N, e
- L -
-le“r S
Rys. 1. Oznaczenia modelowego ukiadu Rys. 2. Modelowe polé predkosci swobodnego przeplywu wlotowego przy predkoSciach roz-
upust—zrodlo i jego zwierciadlancgo odbicia biegu: a) Ve =10, b) Vr=15m/s

nie umiejscowiony w s$rodku okna wlotowego wg zasady
Neumarka [9]. Odleglos¢ 2 [ dobiera sie tak, aby modelowe
linie pradu stanowily aproksymacje linii rzeczywistych,
uchwyconych doswiadczalnie [5]. W przyjetym modelu
odcinek Jaczgey zrodlo z upustenc zostal nachylony do osi
odceictych pod katem ¢ w celu uwzglednienia kata natarcia
W drugiej fazie rozbicgu samolotu, po podniesieniu przed-
niego kola podwozia.

Wplyw ziemi na przeplyw wlotowy modeluje si¢ za po-
mocyg  zwierciadlanego odbicia przeplywu podstawowego
[7]. Obydwie pary Zrodel — podstawowa i zwierciadlana —
£ rozmieszezone symetrycznie wzgledem przyjetego prosto-
katnego ukladu wspolrzednych. Odleglo$é upustu Hy od osi
odcietych odpowiada fizycznej odleglo$ei przyjetego $rodka
okna wlotowego od ziemi. Tak wigc role ziemi speinia linia
pradu pokrywajgca si¢ z osia odcietych; wzdluz tej linii
funkcja pradu zeruje sig.

W celu okresienia funkcji pradu przeplywu modelowego,
w dowolnym punkcie plaszczyzny przeplywu M (x, y) za-
znaczonno na rys. 1 linie pragdu Zrédlowych przeplywow
skiadowych przechodzgce przez ten punkt i odpowiadajace
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Rownanie to mozna sprowadzi¢ do postaci:
0 | L Wy 4 H)—(dH)x
27 | > 7wt (y -+ H) [+ (4H)Y
IL(y—H)+(4H)x }
e e 5 [t Per
w4 (y— Hp — [+ (@H)Y )
i po daiszych przeksztalceniach do postaci roboczej:
Q LI(H? +12) — (224 y?) + (4H)®] — 2H (4H) »
W == ——-arc g 4y -

27 al - 2bx? —ex-d

Y == arc t

=

“arc tg 2

=Vey (1)

gdzie: b = (y*-+ H?) —[IZ — (4H)?],
c =8l H(4H),
d == (y*—HY* 4 (13 + (4H)1* — [0} + 2(4H) y*+ (2 +
— (4H) 13,
I, =1 cos q,

(4H) = H,—H



Przebieg linii pradu wlotowego w postaci rownania f (x, y)=0
przy danej predkosci rozbiegu wyznacza sie z rdownania
funkeji pradu (1). Tak uzyskane réwnanie ma posta¢ uwi-
kiana, ktora zostala uporzadkowana wg niezaleznej x ze
wzgledu na dogodnos$é¢ wyznaczania linii pradu:

it —[Al, y — (2y® — b)t]x® — [BH(AH)y +et]x -} td —dya=0 (2)
gdzie: @ = I, [y?— (12 4 H2) — (4H)],

27

0 W+ Vry)

t= —1tg

Powyzsze rownanie rozwigzuje sie wzgledem kazdej
wspoirzednej x przy przyjetej wartosci y metodg nume-
ryczng opierajgcg si¢ na postaci rownania czwartego stop-
nia zredukowanego do dwodch réwnan kwadratowych.

: ) Wy
e N
=S o )
e .\\ <\ vy 0
O~~~ 3R “
~— ]

a8

Y=-10 "
X-32 30 28 -2

4

{4 -2

Rys. 3. Modelowe pole predko$ci swobodnego przepltywu wlotowe-
go z ,,0dbitg” zerowsg linig pradu

Badania modelowej struktury przeplywu wlotowego zo-
staly przeprowadzone przy wykorzystaniu danych samolotu
TS-11 Iskra. Stosownie do tego przyjeto:

— wydatek jednostkowy Zrodel, tzn. objetosciowe nate-
zenie przeplywu w oknie wlotowym odniesione do szero-
ko$ci okna @ = % 37,7 m¥s,

-— modelowg odleglc$é zZrodia od upustu 2 1'=5 m,

— odleglos¢é wybranego srodka okna wlotowego od ziemi
w pierwszej fazie vozbiegu H = 0,8 m, w drugiej fazie roz-
biegu H; = 1,0 m.

Poczatkowa struktura przeplywu wlotowego

Na rys. 2 przedstawiono modelowe pole predkosci swo-
bodnego przeptywu wlotowego silnika SO-3 samolotu TS-11
Iskra, ktoére wystepuja na poczatku startu, gdy V,=0
i H = 0, a predko$¢ obrotowa silnika jest startowa. Linie
pradu zostaly wyznaczone z rownan (1) i (2), w ktérych
przyjeto: V., =0, lo =1 i (AH) = 0. Lokalne predkosci prze-
plywu wyznaczono z rownan predkosci skladowych jako
pochodnych czastkowych funkecji pragdu (1), ktéra w roz-
patrywanych warunkach sprowadza sie do postaci:

(H2 419 — (5* 4 y) -

= —arc tg 4
¥ 27 £ 8 at |- 2bx? |- d

gdzie: b = y? |- H2—[?,
d = (y?— H?)% - I}[2(H? — 3y?) |- I?]
Po zrdézniczkowaniu tej funkecji otrzymuje sie poszukiwa-

ne rownania skladowych predkosei lokalnych przeplywu
przy zerowej predkosci rozbiegu:

J
Faor— L LU B~ D(EC+D) ()
ay 2r
dy  Q ;
(V= ——— = ——(y—H) (B—D)+(y + H) (41— C) (4h)

i oczywidcie jest V, = ]’(—VT);{(V,)0
gdzie: A = [(x—1)*+ (y -+ H)?|™1,
B = [(x—}*+(y—H),
C = [(e-F 1)+ (y+ By,
D = [(x-+1) 4 (y — H)*]

Na rys. 2 i nastepnych linig przerywang zaznaczono kon-
tur profilu wlotu z punktem Srodkowym okna wlotowego,
w ktorym woncentruja sig, zgodnic z metody, linie pradu.

4

Modelowa zbiezno$é¢ linii prgdu nie umniejsza wartosci
poznawczej modelu, jezeli tylko wyeliminuje si¢ z badan
bezposrednie otoczenie upustu o promieniu rzedu jednej do
poéltorej wysokosci okna wlotowego. Natomiast taki model
upraszcza rownania opisujgce przeplyw w stopniu ulatwia-
jgecym wykrycie pceszukiwanych relacji.

Charakterystyczng linig pradu rozpatrywanego przeplywu
(rys. 2a) jest linia zerowa prgdu, wzdiuz ktorej funkeja’
pradu przyjmuje wartos¢ rowng zeru. Wzdluz tej linii
tunkcjo pradu przyjmuje tez wskutek niecigglosci drugg
wartos$é, rowng wydatkowi upustu, w przytoczonym przy-
kladzie —37,7 m¥/s.

Zerowa linia pradu, wychodzgca z punktu o wspolrzed-
nych xy = yy = 0, a wiec lezgcego na osi odcigtych (na ziemi)
reprezentuje powierzchnic podziaiu swobodnego przeplywu
wlotowego sprzed i spod wlotu. Doplyw powietrza spod
wlotu sprawia, ze linia zerowa ulega charakterystyczne-
mu wyboczeniu.

Predkosé¢ przeplywu w punkcie o wspolrzednych x, y, =0
jest roéwna zeru, a wigce jest to punkt spietrzenia przepty-
wu w warstwie przyziemnej. Od tego punktu nastepuje
wzrost prgdkos$ci przeptywu wzdluz zerowej linii pradu
az do nieskonczono$ci w punkcie upustu. Ale poza wyeli-
minowanym wg weczeshiej podanej wskazowki bezposred-
nim otoczeniem upustu (wlotu) prgdkosé przeptywu przyj-
muje wartosci modelowe, ktéorych zgodnos¢ z rzeczywi-
stymi co do kierunku i wartosci dochodzi nawet do kilku
procent [3].

Réwnanie zerowej linii pradu otrzymuje si¢ z rowna-
nia (3) podstawiajac p = 0:

y= VTP —=

i stgd oblicza sie odcigta punktu spigtrzenia przeptywu,
uwzgledniajgc, ze jego rzedna jest rowna zeru:

xg = VHE P

Wzor ten jest pomocny we wstepnym doborze para-
metru U przeplywu modelowego. Jego wartos¢ powinna byé
taiza, aby odcigte punktu spietrzenia przeptywu modelowe-
go i rzeczywistego byly zgodne.

Struktury przeplywu podczas rozbiegu

lumie prqgdu przeplywu podczas rozbiegu zbadane zostaly
za pomocg rownania (2), zas predkosci wyznaczano z po-
nizszych rownan, tez wynikajgcych z superpozycji przepty-
wow skladowych:

Ve= o+ Vs (5a)
V= (Vi (5b)
Iy
”tz
1o
‘0‘8
06
i0.4
|
lz
X 30 28 %6 M 22 20 -8 46 H 42 W
W=-24 -32 W
18 V.=11m/s I/'(7
e - Xp=-173m
\ ; Ya=0358 m ;0,9
+ 108
‘107
16
105
104
S \\\\ 103
5y ¥=02 |
—4///;-// —-q1 (M

X300 28 26 -4 22 20 48 A6 A4 A2

Rys. 4. Modelowe pole predkosci swobodnego przeplywu wlotowe-
g0 oderwanego od ziemi przy predkos$ciach rozbiegu 11 m/s i 30 m/s
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Skladowe predkosci (Vi) i (Vy), sa okreélone odpowied-
nio przez rownania (4).

Na rys. 2b przedstawiono modelowe pole predkosci prze-
plywu wlotowego przy predkodci rozbiegu V, =15 m/s. Wy-
kazuje ono deformacje, ktorg charakteryzuje odchylenie
linii zerowej w kierunku naplywu czolowego. Odchylenie
linii zerowej od jej polozenia poczgtkowego przy V,=0
mozna okresli¢ przez polozenie zwigzanego z nig punktu
spietrzenia. Polozenie to mozna wyznacza¢ w zaleznosci od
predkosci rozbiegu ze wzoru otrzymanego z rownania (4a)
po przyjeciu Vo=01i y=0:

1 p e
Xy = }/-_‘, [E L)y E—Frae Y ] (6)

0. = ¥y
gdzie: V' = —

0
E =V —H) 1
F=V(@+H)—2

Przy dostatecznie duzej predkosci rozbiegu w polu pred-
kosei swobodnego przeplywu wlotowego pojawia sie wtoérna
zerowa linia pragdu (rys. 3). Ma ona wspélny punkt spie-
trzenia z pierwotng iinig zerowg i wobec tego tworzy po-
zorne odbicie linii pierwotnej.

Pierwotna zerowa linia prgdu rozdziela przeplywy (ku
wlotowi), pochodzace sprzed i spcd wlotu. Natomiast wtor-
na ,odbita” linia prgdu pojawia sie¢ wskutek tego, ze w!
badanym zakresie nastepuje podzial przeplywu spod wlotu:
jedra galaz przeplywu skierowuje sie ku wlotowi, zas
druga (wtérna) w kierunku przeciwnym.

Predkos$¢ rozbiegu, przy ktorej istnieje zakres przeplywu
7 ,odbitg” linig zerowa bedzie oznaczana przez (Vi)oap, 2as
odcigta punkiu spietrzenia tego przeplywu przez (Tg)odb.
Ckazuje sig, ze zwiekszenie predkosci rozbiegu ponad
(Vr)oan powoduje oderwanie swobodnego przeplywu wloto-
wego, a wraz z nim jego punktu spietrzenia, od ziemi (od
osi odcietych). Dlatego odcigta (Xg)oan jest graniczng odcie-
ig polozen punktu spietrzenia na osi odcietych. W inter-
pretacji matematycznej wyraza sie¢ to redukcja wzoru (6)
do dwoch przypadkdéw: w jednym wyrazenie pod pier-

1)

a)

Y=-86—u

=35 !
Bty ? ija
L 46 \
30 |
S \

Modelowe
przeptywu

Rys. 6.
nego

pole predkosci swohod-
wlotowego na poczatku
rozbiegu z podnicsionym przednim kotem a)
i przy predkoS$ci oderwania b)

wiastkiem zewnetrznym, a w drugim pod pierwiastkiem
wewnetrznym osigga najmniejszq dopuszezalng warto$é row-
ng zeru. Uwzgledniajgc to otrzymuje sie wzory na:

— predkos¢ rozbiegu, przy ktorej pojawia sie przepltyw
wlotowy z ,odbitg” linig zerowgq:

0  /’ 1 \2
=1/ 1+ (5] |

— odciqtql punktu spietrzenia przeplywu z ,odbitg” linig:

(%0)odb = -+ ]/1? e H,_____()___
7(Vr)odn

W przykladowym przeplywie odcieta granicznego poloze-
nia punktu spietrzenia na ziemi wynosi (Xgesp = 1,64 m,
czyli znajduje sie w odleglcsci 0,885 m od plaszczyzny prze-
prowadzonej przez okno wiotewe; polozenie to wystepuje
przy predkosci rozbiegu (V,)ou, == 10,3 m/s.
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Rys. 5. Fragment modelowego pola predko$ci przeplywu wlotowe-
g0 w otoczeniu punktu spietrzenia przeplywu oderwanego od ziemi
przy predko§ci rozbiegu 11 m/s (p. rys. 4)

Na rys. 4 przedstawiono pole predkosci przeplywu wlo-
towego przy predkosci rozbiegu wiekszej od predkosci-
(Vioan wynoszacej kolejrio 11 i 30 m/s. W tych warunkach
tylko czes¢ powietrza z naplywu czolowego trafia do wlotu,
a przeplyw wlotowy jest oderwany od ziemi. Wobec_ tego
jest tez oderwana od ziemi zerowa linia pradu; zajmuje
ona nie wyroézniajace sie potozenie w rodzinie linii pradu
wlotowego. ‘

Granica przeplywu wlotowego jest wytyczona przez gra-
niczng linie pradu z wartoscia funkcji pradu p = —0,18
przy V.= 11 m/s oraz y = —13,5 przy V.= 30 m/s. Z gra-
niczng linig pradu krzyzuje si¢ linia pradu z ta}{a sama
wartoscia funkcji pradu, przebiegajacg w przeplywie yquto—
wym i pozawiotowym. Punkt przeciecia sie tych linii jest

b)

Y i
V, =388 m/s i'“ V, =583 mys fu
o=35°

R

R TR A

punktem osobliwym przeplywu: jest to oderwany od ziemi
(a takze od zerowej linii pradu) punkt spietrzenia przeply-
wu. Fragment pola predkosci w otoczeniu tego punktu przy
V, =11 m/s pokazano na rys. 5. Wespéirzedne punktu wy-
nosza: xy=—1,73 m, y,= 0,358 m. Wartosci tych wspol-
rzednych wyznacza si¢ z rownania (5) po przyroéwnaniu
skladowych predkosci do zera. Ze wzgledu na zlozono$c
rownan, rozwigzuje sie je metodg numeryczng.

Przebieg granicznej linii pradu wyznaczano za pomocg
réwnania (2) na podstawie znajomosci wspoélrzednych punk-
tu spietrzenia przeptywu. Potrzebny do tego wartoéé funkcji
pradu w punkcie spietrzenia przeplywu oblicza sie z réw-
nania (1).

Zestawienie na rys. 4 struktur pola predko$ci wyjasnia
dodatkzowo istote przeplywu wtérnego, pojawiajgcego sie
z chwilg oderwania przeplywu wlotowego od ziemi. Staje

cd. na s. 10



Technologia i badania diwigaréw kompozytowych
zbrojonych widknem weglowym

Widkno weglowe jest jednym 2z najcieckawszych male-
rialéw jakie wspodlczesna inzynieria oferuje konstruktorom
lotniczym. Jako material zbrojgcy stwarza bowiem mozli-
wos¢ wytwarzania kompozyloéw o znacznie wyzszych wta-
$ciwosciach mechanicznych niz powszechnie stosowane kom-
pozyty zbrojone wildknem szklanym. Szczegdlnie cenne s3
takie wilasciwosci jak wytrzymatosé dorazna oraz modul
Younga. Dlatego kompozyty weglowe wezesnie zwrocily na
siebie uwage tworcow szybowceéw, ktorzy pierwsi zastoso-
wali je w lotnictwie cywilnym (poczgtek lat siedemdzie-
siatych). Weczesnie] stosowano je w technice kosmiczne)
i lotnictwie wojskowym.

Aby wyjasni¢ przyczyng tego niewytpliwego pospiechu,
nalezy siggng¢ do historii szybownictwa. Pod koniec lat
szescdziesiatych przestano konstruowaé szybowce drewnia-
ne. Przyczyny byly wielorakie; m.in. drewno— lotnicze
stawalo-sie _deficytowe — (jednocze$nie jest materialem
niestabilnym wymiarewo). Przejscie na powszechnie stoso-

aj
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— sterowanie warstwa przyscienng (turbulizacja
nadmuch lub odsysanie). )

Wszystkie te sposoby wymagajg jednak zastosowania no-
wych tworzyw, gdyz projektowanie takich szybowcow przy
uzyciu kompozytow szklano-epoksydowych prowadziioby do
znacznego wzrostu masy szybowcOw (np. zmiana profiiu
17% na 14% wymaga powigkszenia przekrojow pasow dzwi-
para o ok. 30%, diatego masa pasow rosnie o 30%). Nalezy
pamictaé, ze nie tylko dzwigar ulega w ten sposob ,prze-
wymiarowaniu”, ale dotyczy to rowniez wszystkich-skorup
przenoszgcych skrecanie. f/Wplyw masy wilasnej na wiasci-
wosci szybowca mozna oceni¢ na podstawie tzw. biegu-
nowej predkosci (rys. 2).

Taktyka przelotu polega na starcie z pelnym balastem
tak, aby szybowiec poruszal si¢ z mozliwie duzymi pred-
kosciami oraz zrzucie wody w sytuacjach trudnych, gdy
warunki termiczne sg zie i pilol ma trudnosci z utrzyma-
niem sie w powietrzu. Jesli masa wtlasna szybowca jest

rarstwy,

b)

Rys. 1a) Kompozyt wegiowy (pole zakreskowane) zastosowany w konstrukcji szybowca SB-10, b) przekroj skrzydla szybowca SB-10:
i — wypelniacz z balsy, 2 — pasy dzwigara z rowingu weglowego SIGRAFIL — wlokna bicgngce wzdluz rozpietosci skrzydia, 3 —
Scianka ze sklejki, 4 — spienione tworzywo sztuczne CONTICELL CC41, 5 — pokrycie skorupowe skrzydla i klapy z dwéch warstw
tkaniny SIGRATEX-KDU polozonej diagonalnie pod katem +45°C do kierunku rozpietosci

wane w ,dorostym lotnictwie” stopy lekkie byto praktycz-
nie niemozliwe, gidownie ze wzgledu na krotkoseryjny cha-
rakter produkcji szybowcOw oraz bardzo wysokie wyma-
gania co do dokladnosci i gladkosci zewng¢trznych powtlok
platowca. Idealnym materialem dla szybownictwa byly kom-
pozyty szklano-epoksydowe i one to wlasnie zdominowaly
produkcj¢ szybowcow.

Poczgtkowo wiokno szklane bylo catkowicie wystarcza-
jgce dla szybownictwa. Umozliwilo produkcjg szybowcow
wysokowyczynowych o osiggach wyzszych o 10-+-15%, sta-
bilnych ksztaltach, prostych w obstudze i konserwacji, 1zej-
szych itd. Szybko jednak okazalo sie, ze dalszy postep jest

0 #0 A0 kmh 20 Vi,
i T

44

2t

3t

4‘ wapadama % m/s

Rys. 2. Biegunowe szybowca lekkiego | ciezkiego: 1 — szybowiec
lekki, 2 — szybowiec ciezki

juz bardzo trudny. Poprawienie osiggow i zdolno$ci opera-
¢yjnych szybowcow bylo mozliwe przez:

— zastosowanie nowych, na ogoét cienszych profili skrzyd-
towycn, =

-~ powickszanie wydluzema platow,

— obnizenie masy wilasnej ptatoweca na rzecz powiegksze-
nia masy balastu,

6

cuza, maleje réznica rnigdzy krzywymi I i 2 (rys. 2) i szy-
bowiec staje sie szybowcenY [ha dobre warunki”y” Wystar-
czy pogorszenie pogody lub wydiuzenie Kkonkurencji na
godziny wieczorne, aby uniemozliwi¢ kontynuowanie lotu
I spowodowaé przegranie konkurencji. W tej sytuacji zyski
acrodynamiczne zwigzane ze zmiang profilu, wydtuzenia
piata itp. nie moga by¢ catkowicie wykorzystane i szybo-
wiec nie jest konkurencyjny na rynku, Dodatkowg wadg
kompozytow szklano-epoksydowych byta stosunkowo niska
sztywnosé tych materiatow, a wice duze deformacje kon-
strukeji majgce negatywny wplyw na osiggi i bezpieczen-
stwo (mozliwo$¢ drgan sarowzbudnych). Zainteresowano
si¢ wige materialem o wysokich wlasciwosciach wytrzyma-
losciowych i sztywnosciowych.

Przy catkowitym zastgpieniu zbrojenia szklanego weglo-
wym nalezalo oczekiwaé spadku masy wilasnej konstrukeji
o 20-+35%0 lub mozliwosci zastosowania profili 13--14%,
co pozwala zmniejszy¢ opor profili o 6-+-10% w stosunku
do profili 15-=-17%. W1okno weglowe pozwalalo rowniez
mysice o zwigkszeniu rozpigtosci szybowcéw klasy otwar-
tej powyzej 22 im oraz zastosowaniu instalacji nadmuchu,
odsysania, klap Fowlera itp. W PDPS PZL-Bielsko przy-
stgpiono do prac nad wprowadzeniem wldkien weglowych
do szybowcow SZD na poczatku lal sicdemdziesigtych, jed-
nazk z wielu wzgledoéw prace musiaty by¢ odlozone i wzno-
wiono je w, 1978 r

Nie bylo stalych dostaw wlokna z powodu braku wiokien
krajowych dostatecznej jakos$ci. a wiokna weglowe objgto
listg materialow strategieznych (tzn. nalozono embargo na
spizedaz tego materiaiu do krajow socjalistycznych). Spo-
wodowato to ograniczenie prac do najbardziej odpowie-
dzialnych fragmentéow konsirukeji, tj. paséw diwigaréow.
Powszechniejsze wprowadzenie wilokna weglowego miato
nastgpi¢ pozniej, Najpierw przeprowadzono tzw. préby
wstepne, ktorych celem bylo:
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Rys. 3. Sycidlo do rowingu weglowego. Fot. M. Lempart

-— zapoznanie si¢ z widknem wegglowym, jego postacia,
podatnoscig na przetworstwo, odporno$cigq na proces prze-
tworcezy,

— zbadarie mozliwosci przetwarzania, w tym sformuto-
wanie zalozen do budowy gniazda wytworczego pasow
weglowych,

-~ opracowanie metod kontroli kompozytow weglowych,
oceny ich jakosci, powtarzainosci itp.,

— wytypowanie kompozycji sycgcej,

— wybor optymalnego gatunku wlékna,

— wstepne okreslenie wiasciwosci kompozytu.

W wyniku tych préb stwierdzono:

-— stosowane w PDPS techniki sycenia rowingu szkla-
nego nie moga by¢ zastosowane do przesycania rowingu
weglowego,

— rowing wegglowy iatwo wchlania kompozycje epoksy-
dowyg 1 wyslarczajgeg melodyg sycenia jest metoda klina
nydrodynamicznego na Ikilku watkach,

— okre$lanie skladu kompozytu moze by¢ prowadzone
w dyszy kalibrujgcej, nalezy jednak starannie projektowac
i wykonywac¢ jej oczko i dobiera¢ predkos¢ kalibracji w
zaleznoéci od, projektowanego udzialu zbrojenia,

-— prosta metodg badania wilasciwosci kompozytow jest
proba zginania wg norm ASTM, przydatna zwlaszcza do
badan poréwnawczych, ‘

— do wykonywania kompozytéw weglowych moze by¢
stosowana zywica Ep.52 z utwardzaczem MM lub Z-1,

— sposrod dostepnych wiokien najlepsze wiasciwosci me-
chaniczne i technologiczne wykazuja rozne rodzaje wiékna
Torayca T-300,

— wlasciwosci kompozytu wegiowo-epoksydowego wytwo-
rzonego W probach technicznych wynosza $rednio dla
udziatu objetoSciowego zbrojenia rownego 60% w temp.
pokojowej Eg = 1177 GPa, Rg = 1,57 GPa (w danych pro-
spektowych Torayca odpowiednio 117,2 GPa i 1,59 GPa),
a w temp. - 54°C: Eg == 110,6 GPa, Rg = 1,37 GPa,

— stosowana predkos¢é sycenia Ve =15 m/min jest za
mata ze wzgledow produkeyjnychi, nalezy jg zwigkszyé do
ol. 2,5 r/min. Jednoczesnie stwierdzono, ze przy udziale
zbrojenia ok 60% prawidlowe utwardzenie wymaga stoso-
wania cisnienia powyze; 1 atm. Cisnienie mozna obnizy¢
do wartoici umozliwiajgcych ksztaltowanie podci$nieniowe,
jednak nalezy obnizy¢ udzial zbrojenia do ok. 50%. Dla-
tego obnizono udzial objeto$ciowy zbrojenia do 50%, dzicki
czemu uzyskano mozliwose f{ornmiowania podcisnieniowego
przy predkosci sycenia ok. 2,5 m/min.

Dla takich kompozytow uzyskano w temp. pokojowej
Eyg = 96 GPa i Rg = 1,3 GPa. a w temp. +54°C Eg = 97 GPa
i Rg =12 GPa.

Opierajge sie na vrobach wstepnych przyjeto, ze seryjne
elementy we¢glowe bedg wykonywane z rowingu T 300 15 k,
nieskreconego, produkeji japonskiej oraz z kompozycji epo-
ksydowej Ep.52/Z-1 wytwarzanej w kraju. Sformulowanoc
zalozenia stoiska produkcyjnego dla diwigarow weglowych
i zbudowano sycidio (rys. 3) do rowingu weglowego.

Wigzka skiadajgca sie z 10 rowingow styka sie ze zwil-
zonym watkiem zanurzeruowym, przechodzi pod powierzch-
nia kompozycji i po przejsciu przez walki przeciskajgce
trafia w dysze kalibrujacg, ktdéra usuwa nadmiar kompo-
zycji, ustalajgce sklad na udzial objgtosciowy zbrojenia row-
ny 50%. Predkos¢ sycenia wynosi 2.5 m/min. Zatozono
ulwardzenie na zimno (w temp. pokojowej) metodg podcis-
nieniowy.

Dysponujgc kompozytem weglowym ,przemystowym”, tj.
pochodzacym 7z urzgdzenia produkeyjnego, mozna bytlo
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przystgpi¢ do badania wlasciwosei mechanicznych kompo-
zytu niezbednych do projektowania diwigara.

Przyjeto (jak dla diwigaréow szklanych) model diwigara
skladajgcy sie z pasow przenoszgcych naprezenia normalne
i Scinanej $cianki. Pasy, w ktorych zamierzano stosowaé
kompozyt weglowy, wymiaruje wytrzymalo$s¢ na Sciskanie,
dlatego przede wszystkim nalezalo okre$li¢c ten wlasnie-
parametr. Badanie wilasciwosci mechanicznych kompozytow
jest bardzo trudne, zwlaszcza w kompozytach weglowych,
w kidorych wyraZznie widac¢ roznice miedzy wytrzymatloscig
na scinanie miedzywarstwowe a pozostalymi parametrami
mechanicznymi. Rozwazano trzy sposoby pomiaru wytrzy-
malosci na $ciskanie: .

— préba wg ASTM (rys. 4),

— proba wg Politechniki Warszawskiej (rys. 5),

— zginanie diwigarkéw doswiadczalnych (rys. 6).

Uznano, ze najbardziej wiarygodne wyniki zostang uzy-
skane przy badaniu dZwigarkéw. Préba ta mogla jednocze$-
nie wykaza¢ zakres wspolpracy pasa ze $cianky szklang.
Wykonano wiele probek, roéznicujgc grubosé¢ pasoéw oraz
grubosé, konstrukcje i material Scianki. W czasie prob
stwierdzono, ze zniszczenie przebiegalo podobnie we wszyst-
kich dzwigarkach. Zniszczenie rozpoczynalo sie zawsze w

Rys. 4. Préba wytrzymatosci na $ciskanie — wg ASTM
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Rys. 5. Proba wytrzymatosci na $ciskanie wg Politechniki War-
szawskiej: 1 — probka, 2 — Epidian 53/Z-1, 3 — obudowa stalowa

Rys. 6. Pomiar wytrzymatosei na $ciskanie przez zginanie dzwi-
garkow doswiadczalnych: 1 — klocek szklano-epoksydowy, 2 —
pas weglowo-epoksydowy, 3 — $cianka szklano-epoksydowa, 4 —

CC-41
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Rys. 7. Charaktler zniszczenia typu LAMBDA. Fot. M. Lempuart



Rys. 8. Charakter zniszezenia typu LAMBDA. Fot. M. Lempart

obszarze Sciskanego pasa 1 przylegtej S$cianki. Nastepnie
(co stwierdzono podczas analizy magnetowidowej) ulegly

$cigeiu Scianki i nastepowalo pelne kruszenie pasa. Cha-

rakter zniszczenia typu LAMBDA pokazujg rys. 7 i 8.
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Rys. 10. Elipsa wytrzymalosci okreslajgca bezpieczenstwo konstruk-
cji kompozytowe]

temp. pokojowej oraz -+54°C.
Scianek uzyskano w temp.

Badania prowadzono w
Pu uwzglednieniu nosnosci
-+~54°C nastepujgce rezultaty:

— probka 6 RW ($cianka szesciowarstwowa) — Re =
= 607 MPa,
— proébka 8 RW ($cianka o$miowarstwowa) — Re =
= 846 MPa.

Jak z tego wynika, istotnym czynnikiem wplywajgcym na
nosnoéé diwigarka okazala sie liczba warstw tkaniny szkla-
nej w $ciance. Bylo to o tyle dziwne, ze przy obliczaniu
scianki stosowano znaczne zapasy bezpieczenstwa (nawet
dla $cianek szeSciowarstwowych). Swiadczylo to o nie-
doskonatosci modelu obliczeniowego dZwigara kompozyto-
wego -1 .postahowiono zbadaé¢ ‘zjawisko dokladniej.

Jednoczednie fragmenty diwigarkéw zostaly wykorzysta-
ne do wykonania probek na 3sciskanie wg rys. 9. W pro-
bach tych uzyskano:

— probka 6 RW —

— probka 8 RW — Re¢ = 740 MPa (w temp.

— Re = 1160 MNa (w temp. pokojowej).
Préba na $ciskanie powinna dawaé¢ rezultaty nizsze niz
rzeczywista wytrzymalos¢, wiec do wymiarowania diwi-
gara postanowiono przyja¢ nastepujgce dane:

-— Rec o 800 MPa,

—- E o2 94,00 GPa.

Ze wzgledu na bardzo krotkie terminy, niezwlocznie przy-
stgpiono do wykonania dzwigara z pasem weglowym do
szyboweca SZD-52-2 Krokus. Jednoczesnie kontynuowano
badania wplywu S$cianki na nos$nosé¢ dziwigarkow. Efektem
tych badan (prowadzonych przez pracownikéw Politech-
niki Warszawskiej) bylo stworzenie w Zakladzie Samolo-
téow i Smiglowcow uproszcezonej metody analizy wytrzy-
malosciowej struktur kompozytowych opartej na zastep-
czym modelu izotropowym. Metoda ta zostala opisana
w [2]. Polega ona na uwzglednieniu (w przeciwienstwie do
metod stosowanych do obliczen dzwigarow szklanych)
istnienia ziozonego stanu napre¢zen w poszezegodlnych ele-
mentach dzwigara. W metodzie zaklada sig, ze rzeczywiste
bezpieczenstwo konstrukeji kompozytowej mozna ocenié
opierajgc sie na kryterium opisanym wzorem:

Re = 796 MPa (w temp. +54°C),
“+B54°Cy.

Cle/(‘“ )”JV(T_A)“s 1

O',w Tn

gdzie one, Tm — naprezenia S$ciskajgce i $cinajgce wyzna-
czajace poélosie elipsy wytrzymalosci (rys. 10).

Rys. 11. Punkt krytyczny A S$cianki, od
niszezenie konstrukeji

ktorego rozpoczyna sie

Dokonane na podstawie ww. metody analizy wytrzyma-
tosci konstrukeji pozwolily stwierdzi¢, Ze niszczenie probeis
nastgpowalo przez przekroczenie granicznej wytrzymatosci
scianki w obszarze $ciskanego pasa. Poczgtkiem zniszczenia
konstrukeji jest punkt A na rys. 11. W punkcie tym Scianka
jest Scinana i sSciskana jednocze$nie. Zniszczenie w tym
punkcie prowadzi do wigkszego obcigzenia $ciskanego pasa
i w konsekwencji do jego zniszczenia. Towarzyszy temu
écigeie Scianki i powstanie charakterystycznego przetomu
LAMBDA. Obliczenia nosnosci dokonane wstecz dla préobek
wykazaly duza zgodnos$¢ z uzyskanymi rezultatami prob.
Nalezy jednak oczekiwaé udcislenia tej teorii, zwlaszcza
przez zbadanie wplywu odksztalcen poprzecznych pasa
i $cianki zwigzanego z roéznica liczb Poissona kompozytow
weglowych i szklanych.

Rys. 12. Konstrukeja dZwigara: 1 — pas, 2 — $cianki, 3 — skleina,
4 — pianka =
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Rys. 13. Uszkodzenie skrzydla podczas proby wymiarujacej pro-
wadzonej w temp, pokojowej. Fot, M. Lempart

Jak juz wspomniano, nie czekajac na teoretyczne opra-
cowanie wynikow badan dzwigarkoéw zaprojektowano i wy-
konano skrzydlo szybowca z diwigaréw z pasami weglo-
wymi. Projekt ten oparto na zalozeniu, ze Kkonstrukcja
i technologia diwigara powinny umozliwia¢é wykonywanie
szybowca w dwoch wersjach: ,szklanej" i ,weglowej”, tj.
zawierajacej wilokno weglowe w pasach dzwigara. Zaloze-
nie to bylo wymuszone trudnosciami w zdobyciu wiékna
wegglowego oraz brakiem perspektyw na zdecydowang po-
prawe w tej dziedzinie. Konstrukcje diwigara przedsta-
wiono na rys. 12.

Proces produkeji
racji:

e przygotowanie formy, pokrycie warstwg rozdzielcza,

e laminowanie $cianki zewnetrznej (reczne — przy uzyciu
pedzli),

e Jaminowanie pasa:

— sycenie wigzki rowingéw weglowych,

— cigcie, uktadanie i walcowanie pasa (rgczne),

® laminowanie $cianki wewngtrznej:

— klejenie wypelniacza,

— laminowanie tkanin wewngtrznych,

e wywarcie docisku i utwardzenie: temp. pokojowa, cis$-
nienie 0,8=-0,9 atm,

@ sklejanie polowek dzwigara,

e dotwardzanie (w temp. +60°C, czas 8 h).

Powyzsza technologia jest stosowana od lat dla diwiga-
row szklanych, jedynie sycidlo zostalo zaprojektowane spe-
cjalnie do sycenia rowingu wegglowego. DZzwigar wykonany
ta technologia zostal wklejony w skrzydlo i poddany pro-
bom wytrzymalosciowym w temp. pokojowej i temp. +54°C.
W czasie jednej z prob wymiarujgcych, prowadzonej jed-
nak na zimno, tj. w temp. pokojowej, nastapilo nieocze-
kiwanie wczesne zlamanie skrzydia. Obraz uszkodzen przed-
stawia rys. 13.

W probie uzysl . 0 zaledwic 97% obcigzenia dopuszczal-
nego, przy czym cia uznania dowodu jest wymagane uzy-
skanie 150% i to w tcmp. -+54°C.

Zniszczenie nasigpilo w miejscu zabudowania skrzynki
hamulcowej przy poziormnie napre¢zen $ciskajgcych zaledwie
530 MPa. WoOwczas nie byly jeszcze znane wyniki analiz
prowadzonych na Politechnice Warszawskiej, dlatego tez
tak niski wynik byl niemilym zaskoczeniem dla tworcow
projektu. Zniszczenie prébowanro wyjasnié:

— skokiem sztywnos$ci gietnej skrzydla na koncach
skrzynki hamulcowej (z pewnoscig jest w tej hipotezie
sporo racji, jednak trudno unikng¢ tego elementu konstruk-
cyjnego w skrzydle),

— wadami wykonawczymi pasa wynikajgcymi
opracowanej technologii pasow,

dzwigara skladal si¢ z siedmiu ope-

ze izle

£

Rys. 14. Pas dzwigara podparty Kkonstrukcja przekladkowa. Fot.
M. Lempart : 2
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Rys. 15. Czolo dzwigara zniszczone podczas proby na cieplo., Fot.
M. Lempart

Rys. 16, Skrzydlo III, $cianka przednia. Fot. M. Lempart

M. Lempart

Rys. 17, Proba III, pas i §cianka tylna. Fot.



— lokalnym wyboczeniem pasa (z powodu zalozenia dwu-
wersyjnosci dzwigara pas weglowy byt bardzo cienki i sto-
sunkowo slabo podparty).

Nie braklo tez opinii, ze przyjeto zawyzone wytrzymatosci
kompozytu oraz ze model obliczeniowy byt niedoskonaly
(co okazalo si¢ pédzniej najblizsze prawdy).

iy eom
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Rys. 18. Wyniki badan ocalalych fragmentow skrzydel: I — skrzydlo
bez wzmocenien, II — skrzydlo po wzmocnieniu i podparciu pasa,
III — skrzydlo po wzmocnieniu czola

Tymczasem jednak zdecydowano o podparciu pasa kon-
strukcja przekladkowa oraz zmniejszeniu wytezenia mate-
rialu przez zwickszenie przekroju pasa o 18% (przyjeto
Rc = 650 MPa). Tek wykonany diwigar poddano ponownie
probie i tym razem skrzydlo pomys$inie przeszio probe w
temp. pokojowej, natomiast na cieplo wytrzymalo jedynie
120% obcigzenia dopuszezalnego. Zniszczeniu uleglo czolo
dzwigara (rys. 13), co $wiadczylo o stabym zwigzaniu pa-
sow w tym obszarze.

Po wzmocnicniu czola dzwigara wykonano probe 111
skrzydia. Tym razem skrzydlo wykazalo swojg trwalosé

odceigzania skrzydlo nieoczekiwanie uleglo zniszczeniu.

Aby zebraé¢ wiecej wynikow, ocalate fragmenty skrzydet
poddawano kolejnym probom, uzyskujgc rezultaty o bardzo
cuzym rozrzucie (rys. 18). W tej sytuacji wyciaganie szcze-
golowych wnioskéw bylo niemozliwe i istoinego zneczenia
rabraly badania i analizy teoretyczne prowadzone na Poli-
iechnice Warszawskiej. Efektem tych prac bylo opracowa-
nie wyzej wspomnianej metody obliczeniowej oraz sfor-
muiowanie wnioskow konstrukceyjno-technologicznych, kto-
rych wdrozenie powinno znacznie poprawi¢ nosnosé dzwi-
garoOw z pasami weglowymi.

Wnioski wynikajace z przeprowadzonych prac sa naste-
pujace:

— nalezy wzmocni¢ scianke dzwigara w obszarze pasa
przenoszacego wigksze Sciskanie np. przez zwiekszenie jej
grubosei,

— nalezy zmieni¢ konstrukeje i technologiq dzwigara tak,

aby bylo mozliwe uzyskanie powtarzalnosci poigczenia
pas-—scianka,
— sily poprzeczne nalezy wprowadza¢ w pas w sposob

lagodny, tj. nie w postaci sily skupionej. Czynnik ten jest
dla kompozytéw weglowych istotniejszy niz dla kompozy-
tow szklanych,

— wskazane jest zwigkszenie wyirzymatosci pasa na sci-
nanie. Zastosowane spoiwo (Ep.52/Z-1) daje zbyt wyrainy
spadek wytrzymatosci na Scinanie w podwyzszonych tempe-
raturach,

—- zastosowanic sztywniejszej (a wige przejmujacel wigk-
sze Seinanie) Scianki moze podwyzszy¢ nosnosé diwigara

pod warunkiem, ze odpowiednio wicksza bedzie zlozona
wytrzymalosé¢ scianki.
Nalezy oczekiwaé¢, ze wykorzystanie wszystkich doswiad-

czen zebranych w trakcie prac nad skrzydlem SZD-52-2
Krokus oraz wnioskow wynikajqcych z badan odksztatcal-

nosci poprzecznej konstrukeji kompozytowych prowadzo-
nych na Folitechnice Warszawskiej pozwoli w pelni wyko-
rzysta¢ w budowie nast¢pnych konstrukeji zbrojonych

weglem ogromne mozliwosci tego materiatu.
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cd. ze 8. § \ rozbicgu samolotu. Kazdy zakres przepiywu zostal okreslo-

sig widoczne, Ze przeplyw wtérny stanowi jeden nurt opty-
wu onbodnego przeptywu wlotowego, ktory przy dosta-
tecznie duzej predkosci naptywu czolowego wystepuje Jako
cse$¢ nadwlotowa tego oplywu (rys. 4b).

Przy okre$lonej dla danego samolotu predkosci rozpo-
czyna sig druga faza rozbiegu. tylko na kotach podwozia
glownego, z okresionym kgiem natarcia, trwajaca do chwili
osiggniecia prgdkosci oderwania. W obliczeniach przykila-
dowych pr zyjeto, ze predkosci rozbiegu samolotu TS-11 Iskra
z podniesionym kolemn przednim na wysoko$é 0,20 m nad
droga startowg wynosza: poczatkowa 140 km/h (38,8 my's)
i koncowa (oderwania) 210 km/h (53,2 my/s). Podany wznios
przedniego kola odpowiada katowi natarcia 3,5°

Struktury swobodnego przeplywu wlotowego w warun-
kach drugiej fazy rozbiegu samolotu zostaly wyznaczone
wg rownania (2) i sa przedstawione na rys. 6. Wskazujg
orne dalszy przebieg przemiany przeplywu wlotowego, cha-
rakteryzujgcego sie zawgzaniem tego przeplywu w miare
wzrostu predkosci rozbiegu. Ilustruja to grdniczne linie
pradu z y =—274 przy V,=388 m/s i v =—93 przy
V-.- = 58,3 m/s

Zawegzenie przepiywu wlotowego w omawianym zakresie
zakonhczy sie przeplywem prostoliniowyrn, osigganym dopie-
ro w locie z predkoscia rowng predkosci przeptywu w oknie
wlotowym. Np. w samolocie TS-J1 Iskra zachodzi to przy
V =115 m/s na wysokosci H =0 i V =107 m/s na wyso-
kosci 11 km [10]. Wiadorno, ze powyzej tych predkosci roz-
poczyna sie proces sprezania dynamicznego powietrza wlo-
towego.

Przeprowadzone badania teoretyczne, oparte na wstgp-
nych badaniach doswiadczalnych [5, 10], ujawnily i usy-
»Lmat"”(mdb, zakresy swopnodnego przeplywu wlotowego
skla.lajace sig na przemiang {ego przeplywu w warunkach

10

ny przez charakterystyczne dla niego poloienie punktu
spigtrzenia przeptywu oraz przebiegi zerowej 1 granicznej
linii prgdu. Obok waloréw poznawczych stanowi to przy-
czynek do:

— materialéw zrédlowych konstruowania wlotow ze
wzgledu na zwigzek wyprowadzonych relacji z parametrami
wlotu, jakimmi sa natezenie przeplywu wlotowego i jego
odlegto$é od ziemi,

—- okres$lenia warunkow zanieczyszczenia przepltywu wlo-
towego cialami obeymi, mozliwego jedynie w zakresie prze-
plywow z linig zerowqy oparta na ziemi [3],

—. badan analitycznych wg rozwinietych modeli, uwzglgd-
niajgcych m.in. wplyw aerodynamiczny wlotu na swobod-
ny przeplyw wlotowy.
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Cigzki samolot transportowy

KONSTRUKCJA, Odrzutowy czterosilniko-
wy metalowy grzbietoplat.

Plat. Obrys trapezowy, profil nadkrytycz-
ny o grubosci wzglednej ok. 13%; skos Kkra-
wedzi natarcia przy kadlubie 40°, dalej 32°;
wznios ujemny ok. 55° Konstrukcja meta-
lowa, kesonowa, wielosegmentowa. Wnetrze
kesontOw stanowi zbiorniki paliwowe. Po-
krycia duralowe integralne, wykonane me-=
todg wyciskania. Na calej rozpietosci kra-
wedzi natarcia klapy noskowe (po pie¢ seg-
mentow na kazdym skrzydle). Na krawe-
dzi splywu klapy Fowlera (po trzy segmen-

ty na kazdym skrzydle), zajmujgce 75%
rozpigto$ci. Wychylenia segmentéow klav
roznicowe, stopniowane: najwigksze dla
segmentu  przykadiubowego, mniejsze dla
nastepnych. Srednie wychylenie Kklap: 30

do startu, 45° do lgdowania. Kazdy segment
klapy umocowany na dwoOch wspornikach,
wsporniki z kompozytu weglowego. Nie-
wielkie lotki zajmujg tylko ok. 20% roz-
pietosci. Przed klapami na goérnej po-
wierzchni skrzydia przerywacze i spoilery
(po osiem segmentow na kazdym skrzydle),
wspomagajqce dzialanie lotek i pelniace
role hamulcéw aerodynamicznych. Przery-

wacze chowajg sie autematycznie przy
wzroé$cie ciggu silnikéw powyzej nominal-
nego, podobnie w przypadku wystapienia

niedopuszezalnej asymetrii wychylenia do-
wolnej pary przerywaczy zostaje ona scho-
wana. Cztery wsporniki silnikéow sa wyko-
nane z kompozytu weglowego, tak jak 1
elementy splywowej czesci skrzydta. Na kla-
pach noskowych instalacja przeciwoblodze-
niowa. Koncowki skrzydel kompozytowe.

Kadtub. Przekroj owalny powstaly z po-
laczenia kilku tukow, splaszezony u dotu.
Konstrukeja polskorupowa metalowa. Wne-
trze dwupokladowe. Caly przod Kkadtuba,
mieszezgey radary, jest podnoszony do goO-
ry, co umozliwia wysunigecie trapu przed-
niego i dostep do ladowni od przodu (czas
otwarcia 420 s). Pod podlogs ladowni (w
przedniej jej cze$ci) znajduja sie luki ze-

spoléow podwozia przedniego. Podloga la-
downi ze stopu tytanowego, przystosowana
do przenoszenia duzych naciskOw; moze

ona hyé wyposazona w transportery rolko-
we do przemieszezania tadunku. Radownia
jest wyposazona w dwie suwnice — kazda
z nich ma dwa dzwigi clekiryczne podno-
szace po 5000 kg kazdy. W tylnej crzeéci ta-
downi znajdujag sie tylne wrota tadunkowe,
zamykane ,do dotu” opuszczanym trapem,
unoszong do gory (do wnetrza) pokrywa
Srodkowyg 1 dwiema otwieranymi na boki
oslonami: czas otwierania 1890 s. W przedniej
cze$ci kadluba z lewej strony znajdujg sie
arzwi, zamykane do dolu pokrywg zaopa-
trzong w integralne skladane schodki. Na
gornym pokladzie samolotu znajdujg sie
zospoly pomieszezen oddzielone od siebie
kesonem skrzydia: przedni z kabing zalogi
1 jej pomieszczeniami wypoczynkowymi oraz
gospodarczymi i tylny, stanowigcy kabing
dla 88 pasazerow. Pomieszczenia zalogowe
maja drzwi awaryjne z prawej strony, pa-
sazerskie — dwie pary wyjsé- awaryjnych.
W ladowni znajduja sie schody umozli-
wiajace komunikacje wewnetrzng. Wnetrze
samolotu jest ci$nieniowe, Kklimaiyzowane;
w celu zmniejszenia masy konstrukeji za-
stosowano jednak zrdznicowanie nadeis-
nien miedzy gérnym a dolnym pokladem.
Po cobu stronach kadiuba gondole, miesz-
czgce pomocnicze zespoly napedowe (APU),
zespoly podwozia giownego i zespoly insta-
lacji pokladowych. Oslony gondol, pokry-
wy podwozia, owiewki kadiub—skrzydio i
kadlub—usterzeniec oraz s$rodkowa pokrywa
tylnego luku ladowni wykonane z kompo-
zytow.

Usterzenie. Klasyczne, obrysy usterzen tra-
pezowe, oba usterzenia skos$ne. Statecznik

DANE TECHNICZNE

Rozpietosc

Diugosé

Wysokose

Diugosé ladowni
Szerokos$¢ ladowni
Wysoko$¢ ladowni
Pojemnoéé¢ tadowni
Powierzchnia noéna
Wydtuzenie skrzydia
Masa wlasna

Masa startowa normalna
Masa ladunku normalna
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poziomy nieprzestawialny. Konstrukcja sta-
tecznikow metalowa, wielodzwigarowa. Ste-
1y segmentowe (kazdy z dwoch segmentow)
o konstrukeji kompozytowej. Na noskach
statecznikéw  instalacja przeciwoblodzenio-
wa.
Sterowanie. Uklad sterowania aktywnego
(fly-by-wire) typu SAU z komputerem
centralnym, przeznaczonym do nawigaciji,
sterowania platowcem i silnikami. Instala-
cja wykonawcza elektrohydrauliczna, cztero-
obwodowa. Sterowanie awaryjne — reczne.

Podwozie. Trojpodporowe, wielozespotowe,
chowane hydraulicznie do kadluba. Pod-
wozie przednic z dwédch jednakowych ze-
spolow usytuowanych obok siebie; golenie
zespolow teleskopowe, blizniacze kota na
wahaczach, oba zespoly sterowane. Podwo-
zie gloéwne wielozespolowe, sklada sie z
nigeiv par jednakowych ze<potdw z kolami
blizniaczymi. Pierwsza i ostatnia para sa-
monastawna w celu ulatwienia manewrow
na ziemi. Na kolach glownych hydrauliczne
hamulce tarczowe, blokowane podczas roz-
bicgu i Mozkrecania kol przed lgdowaniem.
Tarcze hamulcow z kompozytu weglowego.
Podwozie przystosowane do zmiany prze-
switu 1 kgta wusytuowania osi kadiuba
wzgledem ziemi (,,przysiadanie” i ,,przykle-
kanie’) w celu ulatwienia operacji przela-
dunkowych. Wymiary koi: gléwne — 1,27 X
~ 0,51 m, przednie — 1,12 X 0,45 m. Podwo-
zie ma lacznie 24 kota.

Zespdl mapedowy. Cztery silniki turbo-
wentylatorowe Lotariew D-18T o ciggu sta-
tycznym 22560 daN kazdy. Silniki trojwa-
towe; stosunek przeptywow 57:1, sprez
21,5 :1; zuzycie paliwa 0,58 kg/daN<h; prze-
widywana trwato$¢ calkowita 18 000-+20 000 h
przy okresach migdzynaprawczych 50060+
=6000 h. Wymiary silnika: $rednica wenty-
latora 2,33 m, dlugos$é 6,3 m, masa 4100 kg.
Silniki umocowane pod platem na wysigg-
nikach, duze ich ‘ostony — kompozytowe.
Dwa silniki pomocnicze TA-12 stuzg do
rozruchu silnikdOw glownych oraz napedzajg
zespoly instalacji pokladowych podezas po-
stoju lub awarii silnikOw gléwnych. Na
wylotach przepiywu zimnego kazdego z sil-
nikow kaskadowe odwracacze ciggu.

Instalacje. Paliwowa — 10 integralnych
zbiornikow w skrzydle, poj. ok. 283000 1,
4 niezalezne uklady (dla kazdego silnika
oscbny), urzgdzenie do podgrzewu paliwa.
Hydrauliczna — wieloobwodowa, steruje
pedwoziem, pokrywami lukow kadiuba, za-
«ila zespoly sterowania platowcem. KElek-
tryczna — pragd staly 28 V, zmienny 115 V/
/400 Hz, 4 prgdnice glowne, 2 pradnice
awaryjne, transformatory, przekladniki,
akumulatory. Klimatyzacyjna - zapewnia
nadcis$nienie 55 kPa na goéornym pokladzie
i 25 kPa w ladowni. Przeciwoblodzeniowa —
elektiroimpulsowa (wymuszone elektromag-
netycznie drgania wysokiej czestotliwosci

73,30 m
Masa paliwa maks.
22,50 m
36,5

Masa ladunku inaks.

Wydajno$é przewozowa

uniemozliwiaja osadzanic sie lodu na chro-
nionych elementach). Przeciwpozarowa —
butle COy na silnikach, gasnice wewngtrz
kadtuba.

Wyposazenie. Radary: nawigacyjny i me-
teorologiczny, urzgdzenie do nawigacji bez-
wladnosciowej, urzgdzenia nawigacyjne Lo-
ran i Omega, systemy lacznosci, system
kontroli instalacji, systemy diagnostyczne,
4 -kompulery do sterowania (platowcem, sil-
nikami) i do prowadzenia nawigacji w sy-
stemie SAU, system diagnostyki przedstar-
towej BASK.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Opracowanie
An-124 rozpoczelo w 1977 r. w wyniku za-
potrzebowania na samolot o wielkiej tadow-
nosci, przystosowany do lotnisk gruntowych
Dalekiego Wschodu. Miat to byé oczywiScie
takze cigzki transportowy samolot wojsko-
wy. Rozwigzano wiele problemow techno-
logicznych (wyciskanie integralnych elemen-
tow pokry¢ o dlugosci 28 m, przemystowe
zastosowanie kKompozytow), starannie opra-
cowano ergonomie kabiny zatogi i dobrano
wyposazenie elektroniczne. Zastosowano
takze najnowsze silniki D-18T, nie ustepu-
jace w niczym analogicznym konstrukcjom
zachodnim. Prototyp An-124 oblatano 1982-
-12-25. Po raz pierwszy samolot pokazano
na Salonie Paryskim w 1985 r. An-124 cha-
rakteryzuje si¢ dobrym wspéiczynnikiem
stosunku uzytecznego do masy startowej,
wynoszgeym 0,37. W sierpniu 1985 r. An-124
uniost  tadunek 171219 kg na wysoko$é
10 750 m. Jest on obecnie najwiekszym sa-
molotem §wiata. W jego konstrukeji zwra-
ca uwage skala zastosowania kompozytow —
ich ogo6lna masa w samolocie wynosi 5550 kg
(w tym weglowych 2500 kg), a powierzchnia
pokryta kompozytami wynosi ok. 1500 m?;
dalo to oszezedno$é na masie konstrukeji
rzedu 1800 kg. System sterowania aktyw-
nego zintegrowany z systemami nawigacyj-
nymi zastosowano prawdopodobnie po raz
pierwszy w ZSRR. Takze komputerowy sy-
stem lokalizacji i usuwania awarii podczas
lotu .oraz elekfroniczny system Kkontroli
przedstartowej (dyktujacy wykonanie ko-
lejnyehh czynnosei i blokujacy mozliwosé
startu przy pominieciu Kktérej§ z nich) sg
nowoécia. Wyposazenie i ergonomia kabiny
zatogi pozwalaja zmniejszy¢é wysilek ludzi
¢ 18+-39% w porownaniu z samolotem An-12.
W 1¢85 r. lataly trzy prototypy, zmontowa-
ne w Kijowie. Wielkie elementy skrzydia
transportowano do Kijowa samolotem An-22,
przy czym ze wzgledu na wymiary moco-
wano je do zewngtrz kadiluba An-22. Samo-
lot An-124 Rustan jest podczas postoju cal-
kowicie niezalezny od urzgdzen naziemnych.
Mozna przypuszczaé, ze obecne wymiary
samolotu (zwlaszeza diugo$é) nie sg jeszcze
ostateczne — w dalszym rozwoju konstruk-
cji bedzie mozliwe powigkszenie pojemnosci
kadluba.

170 000 kg
230 QU0 kg
0,37

m Obcigzenie powierzchni 644,9 kg/m?
6,5 m Obciagzenie ci1agu 4,40 kg/daN
45 m Predkoéé przelotowa maks. 850 km/h (=0,75 Ma)
1000 m? Pulap 12 000 km
628 m:* Zasieg z ladunkiem maks. 4500 km
8,56 Zasieg maks. 16 500 km
175 600 kg Diugotrwasc¢ lotu maks. 20 h
405 000 kg
150 000 kg T.M.
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Smiglowiec transportowy i wielozadaniowy

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, turbino-
wy metalowy $migltowiec z dwoma wirni-
kami w ukladzie wspoOlosiowym, ze staltym
podwoziem.

Uktad wirnikowy. Wirniki wspolosiowe,
przeciwbiezne, trojlopatowe. Obrys lopat
prostokatny. Konstrukcja topat kompozyto-
wa, noski pokryte cienkg blachg metalowsy
oraz gumowyq ‘warstwg przeciwabrazyjng 1
wyposazone W instalacje przeciwoblodze-
niowg. Zawieszcnie lopat przegubowe. Lo-
paty skladane w celu zmniejszenia wymia-
row $miglowca podcezas hangarowania na
poktadach jednostek piywajgcych. Skladanie
lopat przeovrowadzane bez rozilgczania ste-
rowania. Glowice wirnikow z odkuwek
tytanowych. Wirnik gorny prawoobrotowy,
dolny — lewoobrotowy.

Kadtub. Przekroj owalny, sptaszczony od
dotu. Konstrukcja polskorupowa metalowa
ze stopow aluminium. W czgSci przedniej
bogato oszklona kabina pilotoOw z miejsca-
m1 obok siebie, miedzy fotelami pilotow
miejsce operatora ladunku. Oszklenie kabi-
ny z wypuklych szyb formowanych podcis-
nieniowe. Odsuwane od tylu drzwi z obu
stron kabiny zalogi. Za kabina zalogi, od-
dzielona od niej termoizolacyjng $ciankgy,
kabina ladunkowa. Mozna w nicj umiesci¢
siedzenia dla 16 pasazerow, znajduja sie na
niej takze uchwyty i mocowania przewo-
zonego ladunku. W konstrukeji  podlogi,
pod osig wirnikow, znajduje sie zamykany
wykréj umozliwiajgcy wyprowadzenie pod-
wicszenia tadunku zewnetrznego. W wa-
riancie sanitarnym mozna przewozi¢ 4 cho-
rych na noszach, 4 na fotelach i 2 osoby
prersonelu medycznego oraz niezhedng apa-
rature. Drzwi kabiny ladunkowej odsuwa-
ne, znajduja sie za osig ukladu wirniko-
wego po lewej stronie kadluba. Goérne
pokrycia kadiuba wykonane z blach tyta-
nowych, stanowia one przegrode ogniowg
miedzy ladownig a przedzialami zespolu
napgdowego. Wnetrze Kkabiny ladunkowej
oswietluone przez 2 pary prostokatnych okien.
Po obu stronach kadluba mozna podwie-
sza¢ dodatkowe zbiorniki paliwowe. Tylna
czg$¢ kadluba w postaci krotkiej belki o
przckroju owalnym niesie usterzenie i mie-
Sei w swym  wnetrzu wyposazenie radio-
elektroniczrie. W wersji morskiej pod kad-
tubem znajduja si¢ nadmuchiwane plywaki
oslonigte podluznymi owiewkami. Wnetrze
kabiny jest przewietrzane i ogrzewane.

Usterzenie. Usterzenie pionowe zdwojone.
Obrys usterzenia poziomego prostokatny,
pionowych — trapezowy. Plaszczyzny uste-
rzen pionowych zbiezne ku przodowi. Na
noskach statecznikow sloty poprawiajace
oplyw na wewngtrznych powierzchniach u-
sterzen. Stery kierunku zawieszone w
dwoch punktach. Konstrukcja usterzenia
metalowa, stateczniki dwudzwigarowe. Ste-
ry stuzg do sterowania $miglowcem w za-
kresie wyzszych predkosci lotu (sterowanie
w zakresie malych predkosci i w zawisie
przez zmiane obcigzenia wirnikow).

Sterowanie. Pojedyncze sterownice (tylko
z lewej strony), mozliwosé zabudowy dru-
giego zestawu sterownic. Uklady sterowa-
nia linkowo-popychaczowe ze wzmacniacza-
mi hydraulicznymi.

DANE TECHNICZNE

Dlugo$é ze zlozonymi lopatami (min.)

Dlugosé kacdiuba

Srednica wirnikow

Wysoko§é

Baza podwoezia

Rozstaw podwozia przedniego

Rozstaw podwozia ¢lovnego

Dlugo$é wnetrza kabiny tadunkowej

Szerokoéé wnetrza kabiny ladunkowej

Wysoko$¢é wnetrza kabiny ladunkowej

Powierzchnia tarcz wirnikow

Masa tadunku wewnetrznego maks.

Masa ladunku podwieszonego maks.

Masa startowa norm.

Masa startcwa maks.

Obciszenie powierzchni
nikow maks.

tarcz obu wir-
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Podwozie. Stalc,

czterozespotowe.
podwozia przedniego z goleniami teleskopo-

Zespolty

wymi, kola nastawne na widelcach. Pod-
wozie glowne z goleniami w postaci kon-
strukeji prostowodowej wspartej amortyza-
torami, kola na widelcach. Na kolach pod-
wozia . glownego hamulce hydrauliczne.
Amortyzacja olejowo-gazowa. Uzupelnie-
niem podwozia jest zesp6t nadmuchiwa-
nych plywakow pod kadiubem.

Zesp6l napedowy. Dwa silniki turbinowe
TW-3-117 o mocy 1628 kW Kkazdy. Silniki
umieszcezone obok siebie na grzbiecie ka-
dluba przed osia ukladu wirnikowego. Kaz-
dy silnik jest odrebng, samodzielng jed-
nostkq napedowsg. Ostony silnik6w metalo-
we, wyloty spalin skierowane sko$nie na
boki. Do rozruchu silnikéw stuzy trzeci,
maly silnik tarbinowy uzywany iako wy-
twornica gazu. Mozliwy jest takze rozruch
?ne_umatyczny z naziemnego zrodla zasi-
ania.

Uklad przeniesienia napedu. Przekladnia
zimniejszajaca obroty z wyjsciami do nape-
du agregatow, silniki przyiaczone za po-
$rednictwem sprzegiel wv.elnegzo biegu.

Instalacje. Paliwowa — dwie grupy zbior-
nikéw (pod podlogg kabiny tadunkowej),
kazda obsluguje jeden silnik; istnieje moz-
liwos$¢ zasilania kazdego silnika z dowolnej
grupy zbiornikow oraz podwieszania zbior-
nikow dodatkowych w postaci optywywo-
wych skrzynek po obu stronach kadiuba.
Hydrauliczna — trojobwodowa, sklada sie
z sieci glownej i wspomagajgcej; sieé glow-
na zasila wzmacniacze ukladu sterowania,
haraulce kot i silowniki sterownia dzwi-
giem pomocniczym; sieé awaryjna automa-
tyczuie przejmuje funkcje sieci glownej
w przypadku niesprawnosci, zasilajgc jed-
nak wylacezniec wzmacniacze ukladu stero-
wania. Elektryczna — napigcie 28 V, prad-
nice na silnikach, akumulatory, pradnica
awaryjna, transformatory pradu zmienne-
go do zasilania wyposazenia pokladowego.
Przeciwoblodzeniowa — clektrycezna na
noskach lopat, podgrzewane wloty powietrza
do silnikow.

Wyronsazenie. Zestaw do lotow IFR, pilot
automatyczny, komputer pokladowy, mozli-
wos$¢ zainstalowania radaru. Wyposazenie
nawigacyjne $migtowca umozliwia m.in. pre-
cyzyjne nprowadzanie na okre$lony punkt
w terenie, naprowadzanie na wybrany
punkt wg wskazan radaru, stale okregla-
nie polozenia, stabilizacje w locie i automa-
tyczne podejécie do ladowania.

Wyposazenie specjalne. Urzgdzenie do
podwieszania ladunku zewnegtrznego wypo-
sazone W wage¢ i mechanizm zrzutu awa-
ryjnego, sterowany hydraulicznie diwig
LPG-200 z elektryczna nawijarkg mocowa-
ny z lewej strony przy drzwiach kabiny
ladunkowej. Jako wyposazenie pokladowej
wersji patrolowej przewidziany wykrywacz
anomalil magnetycznych i sonar holowany.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Opracowanie
¢migtowca rozpoczeto w Jlatach siedemdzie-
sigtych. Starano sie uzyskaé¢ émiglowiec o
lepszych wilasciwos$ciach i osiagach oraz o
wigkszych mozliwos$ciach, a takze bardziej
uniwersalny niz Ka-25 — stagd znaczny nad-
miar mocy umozliwiajacy bezpieczng eks-
ploatacje w skrajnych warunkach klima-
tycznych. Prototypy poddano diugotrwatyin
badaniom w roéznych warunkach i przy roz-
nych rodzajach zadan (przetadunek stat-
kow, réznorodne prace montazowe, zwiad
lodowy, obstuga morskich platform wiert-
niczych, ratownictwo morskie, misje sani-
tarne, patrolowanie rurociggow i linii ener-
getycznych oraz szlakow komunikacyjnych,
gaszenie pozarOw, zabiegi agrolotnicze, de-
santowanie i in.). Na S$miglowcu Ka-32 w
1983 r. wustanowiono 7 nowych rekordow
miedzynarodowych dla tej klasy s$migléw-

cow (n.in. rekordy c¢zasu wznoszenia i
wysokoS$ci lotu poziomego w wykonaniu
zaldg kobiecych). Smiglowiec Ka-32 jest

produkowany w dwoch podstawowych wer-

sjach: wiclozadaniowej transportowej i
morskiej Ka-32S (z bogatszym wyposaze-
niem, radarem i skladanymi plywakami

pod kadiubem). Ka-32 byl prezentowany na
Salonie Paryskim w 1985 r. oraz jesienig
1985 r. w Polsce (Olsztyn, V Konferencja
Naukowo-Prakiyczna RWPGQG),

1252 m Obcigzenie mocy maks. 3,87 kg/kW
11,30 m Predkosé maks. 250 km/h
15,90 m Predkos¢ przelotowa 230 km'/h

5,40 m Czas wznoszenia na 3000 m (7156 kg,

3,02 m rekord) 131,1 s

1,40 m Czas wznoszenia na 6000 m (7251 kg,

3,50 m rekord) 526,5 s

4,52 m Putap maks. (rckord) 6552 M

1,30 m Pulap praktyezny maks. 6000 1M

1,32 m Putap slatyczny 3500 m
2 X 198,6 m* Zasieg maks. 800 kr

4000 kg Zasiez z podwieszonym ladunkiem

5000 kg (5000 kg) 185 kmi
11000 kg Diugotrwaltod¢ lotu maks. 4,5 h
12 600 kg p

31,73 kg/m* .M.
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Czeskie czasowniki

13
14

15

16
18
18
19
20

38
39

40

41

46
47
438
49
50

51
52
53

= m.

- spelniac

odby¢ szkolenie w pilotazu,
wyszkolié¢ sie

wprowadzi¢ (satelitg) na or-
bite

wprowadzac¢ (s.) na o.
osiggnac¢ srednig predkosc
na bhazie...

0. wysokose...

anodowac

eskortowac

oceniac¢ sytuacjeg

mowic¢ bez podniesienia glo-
su, bez wysitku (w ka-
binie)
hartowac;
kontrolowac,
wykonywac przeglad
wykonywa¢ wahania,
sa¢ sie; drgac
lakierowac
polerowac
prasowac, obrabia¢
sie; ttoczyé
mierzy¢ zdalnie
ci§nienie
zasila¢ z baterii
z. z sieci pokladowej
ustawi¢ wysoko$ciomierz na
wysoko$¢ wzgledng lotniska
docelowego

zasysa¢ powietrze
wprowadzac¢ $miglto w cho-
ragiewke

ulec awarii

nitowad¢ nity wpuszczane,
n. nity gladkie

lecie¢ po orbicie

oddziela¢ stopien rakiety
zrzuca¢ bomby

odpali¢ (np. rakiete)

o. rakiete

m,

przesycac
sprawdzac;

koty-

na pra-

- ewakuowac
- ograniczac¢
- orientowac

predkos¢
sie
sterowac
scienna

warstwg przy-
zadania
poruszacé sie
koziolkowag,
chaotycznie
oddawac¢ drgzck sterowy,
zwalniac¢ d. s.

wykonac¢ petle

przejsi¢ do lotu odwrocone-
go )
przechodzi¢ z orbity na or-
bite

przechodzi¢ 2z nurkowania
do lotu poziomego, wypro-
wadza¢ z n.

lecie¢ po trasie
koziolkowa¢, poruszac
chaotycznie

wylaczye¢, odlgczyc (el.)
sterowa¢ swobodnym spa-
daniem (nie otwierajgc spa-
dochronu)

orbicie
sig

po
poruszac

Sig

skaka¢ (ze spadochronem)
strgeca¢ samolot
skoczy¢ (ze spadochronem)

dazy¢ do..., lecie¢ do...
speinia¢ wymagania eks-
ploatacyjne

zderzy¢ sie

wznosi¢ sie stromo
spawac; zgrzewac
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i zwroty lotnicze (ll)

80
31
82
83
24
a5

86
87
88
89

90

91
92

100

101
102
103
104
105
106

107

- wprowadzic¢

- zamontowadc,

uzupeinia¢ paliwo, tanko-
wac

tworzy¢ mgte

tworzy¢ oblodzenie, obla-
dzac¢

uszezelnia¢, hermetyzowac
ustanowi¢ rekord $wiata

na orbite
wbudowa¢, wmontowac
przewietrza¢ kabine
falowac¢ sig, tracice
no$é¢ (o pokryciu)
wierci¢
obiracac, krecic
roztadowywac;

statecz-

wytladowy-

waé¢ (akumulator)
wyboczy¢ sig (o konstruk-
cj1) :
zdmuchiwac¢ warstwe przy-
scienng

“')'[-’.ia("

odpowiada¢ wymaganiom
wycina¢, wykrawaé¢
zmienia¢; wymienia¢, za-
mieniac¢

wymienia¢ powietrze w ka-
binie ci$nieniowej
wylacza¢ sprzeglo
Smiglowea)
wycina¢, wykrawac
rozwiercac
wyttaczaé,
wywiercac;
spienia¢ (np.
sziuczne)
zakrecadé,
Kkret
zapewnia¢; zabezpieczac
przechwyci¢ cel
zaklinowac

zakodowa¢, zaszyfrowac
wciskaé¢, wtlaczac¢
wbudowac,

(wirnika

wyciska¢
wytaczac¢
tworzywo

wykonywac¢  za-

wmontowac
z. czesé

- znosi¢ przez wiatr

zalutowac¢, wlutowac
wpuszczac¢, poglebiac;
wierca¢ (gniazda pod
wpuszczane)

ladowac¢, zaladowywac;
cigzac¢

udoskonalaé¢, ulepszac¢
zdwaja¢, podwaja¢ (np.
uklad sterowania)
wzmacnia¢; pogrubiac
wykona¢ z duralu
lagodzi¢ (np. upadek);
zmniejsza¢ (ap. predkose¢)
zmodernizowa¢, zmodyfiko-
wa¢é

znieksztalcaé¢, wypaczac
zmontowadé )

ulec uszkodzeniu

na-
nity

ob-

przedstawia¢; odwzorowy-
wac
wyregulowac¢, nastawic

utraci¢ tacznos$é radiowg
ulepsza¢ (np. cieplnie),
obrabia¢ cieplnie
zwickszy¢ kat natarcia

- nabiera¢ wysokosci

zwyciezy¢ (np. w zawo-
dach)

rowkowa¢, zlobkowac
krycie metalowe)

(po-
K.D.

TECHNICINY SLOWNIK LOTNICZY

Ceske letecke slovesa i obraty (ll)

® -3 = WU

©

11
12
13

15
16
17
18
19
20

31

38
39

40

41

absoivovati pilotni vyc-
vik
dopraviti (ieieso) na

drahu
(t.)

obeZnou

dopravovati na o.d.

- dosahnouti prumeérné

rychlosti na zakladné...
d. vysky...

ecloxovati

eskortovati

hodnotiti situaci

hovotiti bez zvyseni

hlasu

kaliti
kontrolovati
kyvati (se)
lakovati
lestiti
lisovati
mefiti
m. tlak

napajovati

na dalku

z baterie

n. ze sité

nafiditi vyskomér na re-
lativni vysku nad mi-
stem pfristani

nasavati vzduch
nastavovati vrtule na
prapor

nehodovati

nytovati zapusténe nyty
obihati

oddélovati stupen rakety

odhazovati pumy
odpaliti

odstartovati raketu
odsunovap

omezovati rychlost
orientovati se
ovladati mezni vrstvu
plniti ukoly
pohybovati po obeine
draze

- p. se chaoticky

povolavati fidici paku

provesti premet
plfechazeti na zada

p. z jedné drahy na
druhou

p. z letu stfemhlav do

vodorovného letu

pfesunovati se po urée-
ne ose
pfevraceti se
rozpojeti

fiditi volny pad
seskakovati
sestfelovati letoun
skociti

smérovati k...

60
61

62

96
97
98
99
100
101
102
103
104

106

107

splnovati ad-

roky

operaén?
sraziti se
stoupati strmeé
svafovati
tankovati
tvofiti mlhu
t. namrazu
utésnovati
utvol'iti

uvadeéti
drahu

svélovy rekord

na obhéZnou

vestaveti
vetriti
viniti

kabinu
(se)
vrtati
vrtéti
vybijeti
ybouliti
vyfukovati mezni vrstvu
vyhnouti
vyhovovati
vykrajovati
vyménovati

v. vozduch v pfetlakové
kabiné

vypinati spojku (rotora)
vyfezavati

vystruzovati

vytlacovati

vyvrtavati

vzpél‘lovatf

zahybati
zajistiti
zachytiti cil
zaklinovati
zakodovati
zalisovavati
zamontovati

z. dil

zana$eti vétrem
zapajeti
zapousteti
zatézovati
zdokonalovati
zdvojnasobovati
zesilovati
zhotoviti z duralu
zmirnovati
zmodernizovati
zmontovati
znetvorovati
zni€iti se
zobrazovati
zregulovati
ztraceti radiospojeni
zuslecht'ovati

uhel nabéhu

letu

zvetsiti
zveét§ovati vysku
zvitéziti

zlabkovati
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Zabezpieczenie ukiadow paliwowych samolotdéw od zapalenia sie par paliwa

wskutek wyltadowan elektrycznych w atmosferze {ill)

10. Zjawiska zwigzane z wyladowaniami

a. Zjawiska wyladowari omiatajgcych

-— Kanal wyladowania jest mniej wigcej ustalony w
przestrzeni, w chwili gdy przewodzi ladunek elektryczny.
Jednakze wskutek ruchu samolotu i czasu, w jakim istnieje
ten kanal, samolot moze przesuwac¢ sie wzgledem tego ka-
nalu. Jezeli skrajnie przednie czesci samolotu (takie jak
silnik zamocowany na przodzie kadiluba lub na skrzydle)
mogag by¢ poczatkowym punktem uderzenia wyladowania,
ruch samolotu przez kanal wyladowania powoduje przesu-
wanie sie kanalu do tytu wzdluz powierzchni (rys. 1 Za-
1gcznika 2), co prowadzi do powstania nastgpnych punktow
uderzenia. To zjawisko jest okredlone mianem wyladowa-
nia omiatajgcego. W trakcie omiatania charakter po-
wierzchni samolotu moze wywola¢ takze oderwanie wyla-
dowania i przylaczanie sie do poszczegbélnych punktow w
réznym czasie, co w rezultacie daje serie punktow ude-
rzenia -wzdluz drogi omiatania.

— Wielkoé¢ uszkodzenia spowodowanego w kazdym punk-
cie samolotu przez wyladowanie omiatajace zalezy od typu
‘materialu, czasu trwania wyladowania w danym punkcie
oraz natezenia pradu wyladowania przeplywajacego przez
dany punkt. Moga mie¢ miejsce wielokrotne uderzenia o du-
zym natezeniu szcezytowym i mniejszym natgzeniu pomiegdzy
szezytami albo tez wyladowania ciggle. Uderzenia wielo-
krotne zwykle powodujg przeniesienie sig ltuku do nowego
punktu.

— Gdy kanal wyladowania zostal ,przemieciony” do tylu,
na jedng z krawedzi splywu, moze on pozostaé¢ na tym
miejseu przez caly pozostaly czas trwania wyladowania.
Poczatkowy punkt wyladowania, polozony na krawedzi
splvwu, oczywiscie nie podlegalby zjawisku ,omiatania”,
a zatem bylby poddany wszystkim skladnikom zjawiska
wyladowania.

-— Znaczenhie zjawiska wyladowania omiatajacego polega
na tym, ze czesci samolotu, ktore nie sa ,celem” dla po-
czgtkowego uderzenia wyladowania, moga takie by¢ wig-
czone do procesu wyladowania, w miare jak kanal wylado-
wania jest zmiatany do tylu, chociaz kanal moze nie pozo-
stawaé¢ w zadnym pojedynczym punkcie przez diuzszy czas.
Uderzenia, ktére osiggng krawedZ splywu nalezy uwazac
za pozostajace tam przez caly czas ich naturalnego trwania
(,,zawieszone” na tym punkcie). :

b. Definicje stref uderzenia wyladowania

Aby uwzglednié¢ kazdg z ewentualnosci podanych w na-
stepnych punktach, przyjeto okreslenia nizej wymienionych
stref:

—- Strefa 1

Strefa 1A. Punkt poczatkowego tralienia wyladowania,
z malym prawdopodobienstwem ,zawieszenia sie” kanatu

wyladowania.

Strefa 1B. Punkt poczgtkowego traficnia wyladowania,
z duzym prawdopodobienstwem ,zawieszenia sig” kanalu
wyladowania.

-— Strefa 2

Strefa 2A. Strefa wytadowania omiatajacego z malym
prawcopodobienstwem ,zawieszenia sig” kanalu wytado-

wania. .
Strefa 2B. Strefa wyladowania omiatajgcego z duzym

prawdopodobienstwem ,zawieszenia sig” kanalu wylado-
wania. )
—~ Strefa 3. Wszystkie powierzchnie statku powietrznego

nie bedace strefami 1 lub 2. W strefie 3 prawdopodobien-
stwo jakiegokolwiek kontaktu z kanatem wyladowania
;est mate. Strefa 3 moze przewodzi¢c prady o znacznym
natezeniu, ale tylko bprzeplywajgce pomigdzy jakas parg
punktoéw uderzenia.

— Definicje stref sg zasadniczo zgodne z definicjami
uzytymi we wezesniejszych wersjach niniejszego Advisory
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Circular z tym, Zze poprzednie strefy 1 i 2 zostaly podzie-
lone na ,podstrefy” ze wzgledu na duze lub male prawdo-
podobienstwo ,zawieszenia sie” kanalu wyladowania (rys. 2
i & w Zatgczniku 2). Poiozenie tych stref w konkretnym
sainolocie zalezy od geometrii samolotu oraz czynnikow
operacyjnychi 1 czgsto jest rézne w réznych samolotach.

c¢. Folozenie stref uderzenia

Uwzgledniajae wyzej podane definicje, polozenie kazdej
ze stref na konkretnym samolocie moze byé okreslone na-
stepujgco:

— Punkty wystajgce, takie jak przod (nos) samolotu,
konicowki skrzydel i usterzen, stozek koncowy kadluba,
gondole silnikowe na skrzydle oraz inne wystajgce czesci
powinny by¢ uwazane za znajdujgce si¢ w strefie bezpo-
sredniego uderzenia, poniewaz stanowig prawdopodobny
punkt uderzenia wyladowania ,liderowegec”. Te, ktére sta-
nowia krawedzie natarcia albo wystajg do przodu, nalezy
zaliczyé do strefy 1A, za$ krawedzie splywu lub czesci
wystajgce do tyltu — do strefy 1B. W wigkszosci przypad-
kéw pierwsze wyladowanie powrolne nastapi wkrotce po
wym, jak wyladowanie liderowe” znajdzie punkt styku
z samolotem, tak wigc strefa 1A jest ograniczona do punk-
tow znajdujgcych sie w odleglosci nie wiekszej niz ok.
0,5 m od przednich krawegdzi samolotu. Jednakze (w rzad-
kich przypadkach) wyladowanie zwrotne moze nastgpié¢ nie-
co pbiniej, a wtedy powierzchnie polozone bardziej z tyiu
sg§ narazone na pierwsze uderzenie. Te¢ ewentualnosé¢ nalezy
bra¢ pod uwage, jezeli uderzenie odpowiadajgce strefie 1A
w nie zabezpieczeng powierzchnic wywoluje powazne za-
grozenie bezpieczenstwa lotu.

— Jezeli nasuwaja sie¢ watpliwosci co do identyfikacji
stref poczatkowego uderzenia albo gdy geometria samolotu
nie jest podobna do znanych juz wczeéniej projektow kon-
wencjonalnych, nalezy rozwazy¢ przeprowadzenie prob mo-
delowych. Informacje nt. takich prob sa podane w User's
Manual.

-- Powierzchnie polozone bezposrednio za strefg 1A na-
lezy uwazaé za znajdujgce si¢ w strefie 2A. Ogodlnie bio-
ragc, strefa 2A rozcigga ¢i¢ na peilng dlugosé powierzchni
zd strefa 1A poltozong na takich powierzchniach jak kadiub,
gondole i czesci powierzchni skrzydia.

— Krawgdzie splywu powierzelini znajdujgcych sie za
strefg 2A nalezy uwazaé za sirefe 2B albo 1B, jezeli mozo
nastapié¢ tam poczglkowe uderzenie. Jezeli krawedZ splywu
powierzchnt jest cailkowicie nieprzewodzyca, wtedy stre-
fe 2B (albo 1B) nalezy przenie$¢ do przodu lub w kierunku
plaszczyzny syinetrii samolotu (albo jednoczesnie w obu
tycii kierunkach), do najblizsze] powieirzchni przewodzacej.

— Powierzchnie polozone w odlegloscei ok. 18 cali (0,5 m)
po kazdej stronie od punktu poczgtkowego uderzenia albo
od punktéw uderzenia okreslonych wg dwoéch pierwszych
punkiow w 10c nalezy rowniez zaliczy¢ do tej samej strefy
ze wzgledu na mozliwosé niewielkich poprzecznych prze-
suni¢é¢ kanalu wyladowania oraz iokalnego rozrzutu wokot
punktu uderzenia. Np. koncowke skrzydia nalezy raliczyé
do strefy 1A (z wyjatkiem splywu, ktory zazwyczaj bywa
zaliczeny do strefy 1B). W celu uwzglednienia ruchu po-
przecznego kanaiu wyladowania o:az rozrzutu, gorna i dol-
na powierzchnia skrzydia w odlegiogei do 18 cali (0.5 m)
od koncoéwki powinna byé réwniez zaliczona do tej strefy.

— Powierzchnie, dia ktorych prawdopodobienstwo bezpo-
sredniego kontaktu z kanalem wyladowania elektrycznego
iest male 1 ktore leza pomigdzy ww. strefami, powinny
byc¢ zaliczone do strely 3. Powierzchnie strefy 3 musza byé¢
zdolne do przewodzenia duzych ilosci energii elektrycznej.

Opr. A, Kardymowicz
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Urzadzenie do wytwarzania preimpregnatéw
rowingowych z widkien szklanych i weglowych (ll)

Doc. mgr inz. MIECZYSLAW KWIATKOWSKI

Instytut Lotnictwa

Aby unaoczni¢ wyprowadzone zalezno$ci teoretyczne (cz.
I art.,, TLiA, nr 11/12—1986), zaprojeklowano i wykonano
sterownik doswiadczalny, pokazany na rys. 10. Widaé na nim
wyraznie, jak ta$éma papierowa nawijala sie poczgtkowo w
osi urzgdzenia, gdy dzwignia sterowania byla ustawiona w
polozeniu neutralnym (aw =0), a nastepnie po gwaltownym
przestawieniu sterownika o konkreiny kat «, rozpoczal sie
proces stopniowego przesuwania sie tasmy wzdluz watka
nawijajgcego i wreszcie po pewnym czasie nawijania tas-
ma przesunela sie o yss i w tym polozeniu nawijala sie
nadal.

Rys. 10. Sterownik
do$wiadczalny

sterownika

Parametry doswiadczalnego © wynoszg: D=
=40 mm, Gwpax = 18°, yst = b sina, = 40-0,309 = 12,36 mm.

Wartoé¢ przesuniecia statycznego na sterowniku doswiad-
czalnym byla dokladnie taka sama jak wartos$¢ obliczona.

«| ; umf
o Ape————— i
A
Rys. 11. Przebieg wymuszenia skokowego
>
Rys. 12. Przebieg przemieszczania sie ta$-

my papierowej y=1{(t) przy wymuszeniu
liniowo narastajacym a == f(t)

Wymuszenie skokowe nie jest jedynym mozliwym wymu-
szeniem w przypadku rozwazanego przez nas sterownika.
Nie jest ono rowniez wymuszeniem najlepszym z punktu
widzenia eksploatacji urzadzenia, gdyz ze wzgledu na swoj
przebieg:

1(“)' =0, <0
a
N a=ay,t>0
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musi by¢ realizowane elektromagnesami, co przy duzych
masach bezwladnych rzeczywistego sterownika prowadzi
do uderzen i wynikajgcych z nich znacznych sil dziatajg-
cych na korpus urzadzenia. Nalezaloby zbadaé¢ jako$¢ ste-
rowania przy wymuszeniu liniowo narastajgcym, realizo-
wanym np. za pomocg silnika elektrycznego o obrotach n

obr/min, i przekladni kgtowej o przelozeniu i, obracajgcych
o$ sterownika monotonicznie:
a=a-t
gdzie:
2nn
= o

ZespOl silnika z przekladnig i sterownik mozna traktowac
lacznie jako czton catkujgcy lub oddzielnie sterownik jako
czlon inercyjny pierwszego stopnia z wymuszeniem linio-
wym.

Transformata wymuszenia liniowego zgodnie teonq
sterowania:
. N
a(s) = o
stad:
k
ﬂﬂ-dﬂwﬂf;~h+l

y(t) =L ' [y(s)] = akt—T(1—e T)]

Po podstawieniu danych:

T i 2r ar_
nil)[l«-—l—e Do ]
0 Do

Ksztalt przebiegu powyzszej zalezno$ci mozna najlatwie]
uzyska¢ metoda numeryczng dla zalozonych konkretnych

t-————n b cos
y(1) ibeo (3

danych, np.: n=1400 obr/min, ¢ =10,0002, b =1 m, r =5 m,
2r
D=01m w=38s1 T= =33,3 s, n+i=0,28.
- Do

t .
y(t) = 0,0293 ¢0s(0,0293 1) [t — 33,3(1 —e )]
Przebieg krzywej y = f(t) ilustruje rys. 12.
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Rys. 13. Dwuparametryczny przebieg prze-
mmieszczania dla dwéch réznych postepuja-
cych po sobie wymuszen

Pierwszy zauwazony problem to rozbieznos$¢ przebiegu,.
gdyz krzywa y(t) nie ma asymptoty. Nie jest to jednak gro--
zne, gdyz mozemy i musimy ograniczy¢ warto$é kata do
poprzednio rozwazanej wartosci au, np. za pomocyg mikro-
wylgcznika krancowego, zainstalowanego na przekladni kg-
towej. Przebleg y(t} bedzxe wowezas dwuparame.tryczny, co.
ilustruje rys. 13. O E 4

Poréwnujgc krzywa y(t) z rys 13 z takg samg krzywa na
rys. 9 (cz. I art) stwierdzi¢ mozna, ze pole pod.krzywa na,
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TABLICA. Przebieg przesuuiecia w funkcji czasu
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rys. 9 jest wigksze od pola pod krzywg na rys. 13. Z po-
wyzszego wynika prosty wniosek, ze skuteczno$¢ sterowania
przebiegiem ta$my papierowej w przypadku sterowania
skokowego jest wigksza. Dlatego tez nalezy pozostaé¢ przy
sterowaniu ze skokowym impulsem wymuszajgcym, przy
czym nalezy tu zrezygnowaé¢ ze stosowania elektromagne-
sow. Nalezy zastosowaé¢ uklad silnika z przekladnig kgtowa,
ktorej przelozenie katowe i bedzie stosunkowo duze. Im-
puls sterujgcy nie bedzie w tym przypadku doslownie im-
pulsem 1(t)aw, a bedzie sie skladal z dwdéch czesei, tak jak

I
2 | a5 | y
19,7 | 253 31,5 | 383
| |

roty w lewo stanowi konjunkcja: L = P, T’._.. a wW prawo
P — P, P,. Na przekladni katowej silnika sterujacego znaj-
dujg si¢ dwa mikrowylgczniki M, i M, ograniczajgce obrot
sterownika do kata tamax = aw. W zwigzku z tym catkowi-
ta funkcja silnika jest trzyargumentowa:

L P, P, M.

P_, P, P, M,

= 0 O
—~—t ]
A o 1
Rys. 14. Schemat przetgeznika trojstano-
wego 4 4
>
Rys. 15. Tablica stanéw ukladu wykonaw- 4 0

0 SM RST
Py P, Y
0 0 T, Y
0 1 LAgh ot 5’.4_:3 °;51‘2
0 O )i:_*
1 0 L

czego UW.: D; i Dy — fotodiody, P; 1 Pj
— przekazniki uktadu wykonawczego

na rys. 13, tyle ze czas trwania pierwszej czesci impulsu
a(t) = a -t bedzie bardzo krotki. Np. dla impulsu trwajgce-
got; =05 s. 1o0w=18°

ay 18
a=—=—=36°s
t, 0,5
nn n
— 1 =36—— = 027
30 180
0,2.30
1= = 0,00428
n

przelozenie kgtowe powinno by¢é ponad 20-krotnie wigksze
niz poprzednio.

Poza sterownikiem 1 silnikiem sterujgcym wraz z prze-
kladnig katowg, w sklad urzgdzenia sterujgcego tasmg pa-
pierowg wechodzi jeszcze przelgeznik tréjstanowy, ktory
przelgceza kierunek silnika sterujgcego w zaleznosci od tego,
w ktérg strone zboczy tasma papierowa wskutek sierpo-
watoseci bgdz tez zatrzymuje go, gdy o$ tasmy nie wychyla
sie wzgledem osi urzgdzenia wiecej od ustalonej toleran-
cji e.

Przelagcznik trojstanowy sklada sie z dwoch fotodiod u-
mieszczonych w odleglosci e od nominalnych polozen kra-
wedzi ta$my papierowej, ukladu elektronicznego i uktadu
wykonawczego (rys. 14).

Fotodiody sg o$wietlone punktowymi zZrodiami $wiatla.
Miedzy fotodiode a zZrodlo $wiatla wchodzi krawedz pa-
pieru, gdy tasma zbacza z osi urzadzenia i fotodioda zosta-
je przestonigta. Natezenie $wiatla padajgcego na fotodiode
w takim przypadku gwattownie maleje i dioda przekazuje
tym samym sygnal, ze tolerancja odchylenia si¢ osi papie-
ru e zostata przekroczona.

Sygnaly od fotodiod sg przekazywane do ukladu elektro-
nicznego U.E, ktory zawiera dwa przerzutniki formujgce
Schmitta oraz czesé¢ logiczng. Przerzutniki Schmitta prze-
ksztalcajg sygnaly od fotodiod na impulsy prostokatne, a
trzeci tranzystor za przelgcznikiem to ogranicznik ampli-
tudy -impulsu do wielkoséci 5 V do sterowania scalonych u-
kladoéw cyfrowych. Dwa uklady cyfrowe UCY 7400 stano-
wig kombinacyjny uklad logiczny, ktérego tablice stanow
pokazano na rys. 15. Zaréwno wtedy, gdy obie diody sa
osSwietlone, jak i woweczas, gdy sg przestoniete — silnik
sterujgcy jest zatrzymany. Przestoniecie obu diod ma miej-
sce w przypadku rozszerzenia sie wstegi papierowej, co nie
oznacza, ze wstega zboczyla z kursu. Tylko wtedy, gdy
jedna z fotodiod jest przeslonieta, a druga os$wietlona, sil-
nik jest zalgczony, przy czym Kkierunek wirowania zalezy
od tego, ktéra z diod jest przestonieta, a ktéra o$wietlona.
Realizacje odpowiedniego kierunku wirowania silnika za-
pewnia uklad wykonawczy U.W. skladajgcy sie z dwoch
przekaznikéw P, i P, sterowanych z ukladu logicznego. Ob-
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Rys. 16. Schemat ukladu wykonawczego

Calkowity schemat ideowy zalgczania silnika sterujgcego
pokazano na rys. 16.

themat blokowy calosci urzadzenia sterujgcego tasmg
paplerowg jest to uklad inercyjny pierwszego rzedu za-
kléecany na wyjsciu, gdyz uklad czujnikéw fotoelektrycz-
nych znajduje si¢ na samym koncu. Schemat blokowy
przedstawiono na rys. 17.

" Yo-y<-e ,z.é
~e<lp-yse ;3= d
Ua-l{pe;z,p IEL ™ t/-kd-?mq U

I AL a7 | e

) x
I S L
Rys. 17 Catkowity schemat blokowy urzadzenia sterujacego:
Yo==S ze wzoru (3) (cz. I art.) — przesunigcie taSmy od sier-
powato$ci, y — przesunigcie tasmy od dzialania sterownika, e —
odlegtos¢ rozstawienia czujnikow od krawedzi taSmy w po-
tozeniu zerowym, Y — suma logiczna (dysjunkcja) odpowiedzi
u}.(lad.u wykona\gvcgego. I — iloczyn logiczny (konjunkeja) odpo-
wiedzi ukladu silnik sterujacy — mikrowytaczniki; pozostate ozna-
czenia podano w artykule

Uk'lad sterujacy jest ukladem oscylacyjnym, nadajacym
tasmie papierowej ruch zygzakowaty o amplitudzie e
(rys. 18).

Rys. 18, Oscylacyjny
ruch poprzeczny osi

2
=

wstegi papierowej
od uktadu steruja- S~
cego S

O}{res przelaczania 7 nie zalezy od sierpowatosci tasmy
papierowej, lecz od parametrow stalych i ustawczych u-
rzadzenia, zgodnie z zalezno$cig:

2r 1
= —In -
Do ) 2¢

b sin a,

Do stalych parametréow nalezy: dlugos$é toru tasmy papie-
rowej w sterowniku r, dlugo$é¢ sterownika b, $rednica wal-
kow przewijajacych D oraz w zasadzie predko$¢ katowa
walkéw przewijajacych w, gdy zalozy sie stalg predkosé
pracy urzgdzenia.

Parametrami zmiennymi s3g: polozenie czujnikéow foto-
elektronicznych ¢ oraz kat przestawiania ruchomej czesci

cd. na s. 21
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Klasyfikacja nosnosci nawierzchni lotniskowych

Dr inz. KRZYSZTOF CZARNECKI

itnstytut Techniczny Wojsk Lotniczych

Jakos$é nawierzchni lotniskowych zmienia sie z uplywem
czasu w wyniku polgczonego dzialania czynnikow atmo-
sferycznych i obcigzen od samolotow. W celu zapewnienia
racjonalnej eksploatacji niezbedne jest dokonywanie okre-
sowych ocen nosnosci nawierzchni. Daje to zarzgdom lot-
nisk podstawy do podejmowania wilasciwych decyzji o:

— typach samolotow dopuszczanych do ruchu oraz czg-
stotliwos$ci ich przejazdow,

— wyborze terminu prac konserwacyjnych lub moderni-
zacji nawierzchni.

Ocene nosnosci nawierzchni mozna przeprowadzaé roziny-
mi metodami, w wyniku ktérych uzyskuje si¢ wielkos¢ do-
puszczalnego obcigzenia dia nawierzchni przy okreslonycih
warunkach obcigzenia. Rownocze$nie wobec znacznego
zroznicowania parametrow decydujgcych o wielkosei i spo-
sobie przekazywania obcigzen na nawierzchnie przez eks-
ploatowane wspolczesnie samoloty, nieodzowne jest dyspo-
nowanie systemem sprowadzajgcym niejako te wielkosci
do wspélnego mianownika. Zadaniem takiego systemu, na-
zywanego inaczej metodg klasyfikacji nosnosci nawierzch-
ni, jest przedstawienie danych o nos$nosci nawierzchni oraz
o obcigzeniach od samolotow w postaci umownych jedno-
stek dajacych si¢ bezposrednio porownywaé. W ten sposob
uzyskuje si¢ mozliwos¢ latwej i szybkiej oceny zdolnosci
nawierzchni do przejmowania naciskow od roéinych typow
samolotow oraz precyzowania ewentualnych ograniczen ru-
chu w celu zabezpieczenia mawierzchni przed nadmiernym
przecigzeniem. Metoda Kklasyfikacji, jako jednolity system
opracowany w celu publikowania informacji o nos$noéci
nawierzchni, powinna bhy¢ uniwersalna — powinna funk-
cjonowaé¢ niezaleznie od zastosowanego wcze$niej sposobu
wyznaczania obciazenia dopuszczalnego.

Rys historyezny

Najpowszechniej i najdiuzej stosowanym dotychczas sy-
stemem klasyfikacyjnym jest metoda LCN (Load Classifica-
tion Number). Metoda ta zostala wprowadzona w latach
pigtdziesigtych przez Mie¢dzynarodowag Organizacje Lotni-
ctwa Cywilnego (International Civil Aviation Organization
- ICAQ) jako obowigzujgca w krajach cztonkowskich, Po-
lega ona na wyznaczaniu miarodajnej liczby LCN na-
wierzchni oraz liczby LCN samolotu. Poroéwnanie tych liczb
daje podstawe do podjecia decyzji o sposobie eksploato-
wania nawierzchni przez samolot. Metoda LCN nie jest
uniwersalna, bowiem do wyznaczenia wskaznika LCN na-
wierzchni zaleca sie stosowanie S$cisle okreslonej techniki
pomiarowej. Polega ona na stopniowanym, slatycznym
obcigzaniu konstrukeji nawierzchni az do osiggnigcia jej
zniszczenia [4). Doraznie wskaznik LCN mozna okreslac
przy uzyciu odpowiednich wzorow lub wykresow. Nalezy
jednak wowczas liczy¢ sie z mozliwodcig zanizenia rzeczy-
wiste] nosno$ci nawierzchni.

Miernikiem oddzialywania samolotu na nawierzchni¢ jest
jego liczba LCN, ktéora jest funkcja obcigzenia rownowaz-
nego oraz wielkosci cisnienia w oponie kota giownego. W
przypadku goleni wielokolowych jest ona ponadto zalezna
od typu nawierzchni oraz jej grubosci. Obserwowany w
ostatnich Jatach postep w elektronice i automatyzacji stal
sie impulsem do rozwoju nowych metod i urzadzen pomia-
rowych stuzgcych do szybkiej cceny nos$no$ci nawierzchni.
Obecnie w krajach zachodnich sg preferowane metody nie-
niszczace, umozliwiajgce osigganie wysokich efektywnosci
tadan. Jako testowe wykorzystuja one obcigzenia dyna-
miczne realizowane w postaci krotkotrwalych impulsow
siiowych lub obcigzen szybkozmiennych o charakterze wi-
bracji [1].

Powyzsze stwierdzenia, jak réwniez fakt wprowadzania
do eksploatacji coraz cigiszych typéw samolotéw o nape-
dzie odrzutowym i wynikajaca stad konieczno$é¢ czestych

TLiA 1987 nr 1

metodq ACN-PCN (I)

kontroli nosnosci nawierzchni lotniskowych, staly sie za-
sadniczg przyczyna podjecia przez ICAO decyzji o wyco-
faniu z uzycia metody LCN. W jej miejsce zalecono wpro-
wadzeriie metody ACN-PCN, opracowanej w latach 1980—
--1983 przez stuzby lotniskowe USA, Wielkiej Brytanii,
Francji i Holandii. Jest to uniwersalny system klasyfika-
cyjny, nie precyzuje sie tutaj bowiem metody pomiarowej
jaka nalezy stosowa¢ do wuzyskania oceny nosno$ci na-
wierzchni. Zarzgdy poszczegolnych lotnisk moga wiec sto-
sowa¢ dowolne metody. Warto rowniez wspomnie¢ o stoso-
wanej dotychczas we Francji metodzie klasyfikacyjne; opar-
tej na tzw. ,typowej goleni podwozia”. Wiekszos¢ wspoétcze-
snych samolotow jest wyposazona w golenie jednokolowe,
dwukolowe (tandem) lub czterokolowe (podwoéjny tandem).
Charakterystyki typowych goleni podwozia wyselekcjono-
wano sposrod najniekorzystniej oddzialujacych na na-
wierzchni¢ goleni wspoiczesnych samolotéw (tabl. 1, [3]).

TABLICA 1
- X Rozstaw Bazu, Ciénienie
Fypowa goled podwozia kél, cm em w oponie, MPa
Pojedyncze kolo — — 0,6
Tandem 70, — 09
Podwéjny tandem 75 140 1,2

Przedstawiony nizej przykiad informacji o nosno$ci na-
wierzchni:

20T/SWL — 35T/DW — 50T/DTW
wskazuje, ze analizowana nawierzchnia moze bez ograni-
czen przyjmowaé¢ samoloty o obcigZeniu ma golen glowna
(typowaq) nie przekraczajgcym:

— 20 T — samolot z golenia jednokolows,

— 35 T — samolot z golenig typu tandem,

— 30 T — samolot z golenig typu podwoOjny tandem.
istotng wadg tej metody jest nieuwzglgednianie zrdéznicowan
taktycznie wystepujacych w wymienionych grupach pod-
wozia.

Jak wiadomo, rozklad naprezen oraz odksztalcenia na-
wierzchni wywolane dzialaniem obcigzenia samolotem sg
w znacznym stopniu zalezne od charakterystyk podwozia.
Oznacza to, ze skutki obcigzenia nawierzchni samolotami
o podobnych masach, lecz réznigcych si¢ pod wzgledem
tych charakterystyk, mogg by¢ w istotny sposéb zréini-
cowane. Zakladamy oczywiscie, ze podwozia tych samolo-
tOw nalezg do tej samej grupy. Wobec tego zakres stoso-
wania metody wykorzystujgcej typowa golen podwozia
jest ograniczony. W celu udzielenia koncesji, a wige w
przypadkach, gdy jest umotywowane przeprowadzenie pre-
cyzyjnych obliczen, wyvmaga sie uwzglednienia dokladnych
wartosci parametrow podwozia samolotu.

Metoda ACN-PCN

Klasyfikacje nos$nosci nawierzehni lotniskowych wg zasad
metody ACN-PCN omoéwiono w czterech czes$ciach obejmu-
jacych nastepujgcq problematyke:

— cz¢$¢ I — ogolne, wprowadzajgce infermacje o meto-
dzie ACN-PCN,
— czgé¢ 11 — metoda wyznaczania wartosci liczb ACN,

ocena tymczasowa noénosci hawierzchni — metoda wy-
znaczania liczb PCN,
— czg$¢ IIT — ocena techniczna nos$nosci nawierzchni —
metoda wyznaczania liczb PCN, ‘
— cze$¢é IV — wykorzystanie liczb ACN i PCN w inzy-
nierii ruchu na nawierzchniach lotniskowych.
Uwzgledniajac duze znaczenie prezentowanych zagadnien

dla praktyki eksploatacji nawierzchni lotniskowych, w dal-
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szych publikacjach (cz. II, TII i TV) przedstawiono dodatko-
wo przyklady. stosowania metody ACN-PCN.. -

Elementy metody. Definicje [3]

Liczba klasyfikacyjna samolotu ACN (Aircraft Classifica-
tion Number) wyraza wzgledne oddzialywanie samolotu na
nawierzchnie w warunkach standardowej nosnosci podiloza,
W procesie wyznaczania wartosci tej liczby sa uwzglednia-
ne wybrane charakterystyki samolotu i parametry ukiadu
nawierzchnia-podioze gruntowe. Standaryzacji podlegaja
tutaj nastepujace wielkosci:

— ci$nienie w oponie kola glownego,

— napr¢zenie zginajace w plycie betonowej (dotyczy na-
wierzchni sztywnych),

-— no$nos$¢ podloza gruntowego.

Uzyte . w powyzszej definicji okreslenie ,wzgledne od-
dzialywanie” oznacza, iz obcigzenie z uwzglednieniem rze-
czywistych charakterystyk podwozia samolotu jest kazdo-
razowo relacjonowane przez obcigzenie rownowaz-
ne (Pr), przekazywane na nawierzchnig za posrednictwem
pojedynczego kola ze standardowym ci$nieniem w oponie,
rownym 125 MPa. Wielko$¢ tego obcigzenia ustala si¢
przyjmujgc- zalozenie, ze niezbedna do jego przeniesienia
grubos¢ nawierzchni jest rowna grubosci wyznaczonej dla
rzeczywistego obcigzenia. Wyznaczone w ten sposob obcig-
zenie roéwnowazne moze by¢ nastepnie stosowane bez od-
wolywania si¢ do grubo$ci nawierzchni. Spelnienie wa-
runku réwnych grubo$ci oznacza bowiem, ze dzialanic
tych obcigzen wywoluje w materiale nawierzchni podobne
stany naprezen. Na tej podstawie, uwzgledniajagc réwno-
czeénie, ze: .

ACN =2 . Pr, tys. kg

grubos¢ nawierzchni zostaje wyeliminowana z grupy pa-
rametrow liczby ACN.

Spos6b przekazywania obcigzenia na podiloze gruntowe
jest zalezny od typu nawierzchni. Sztywna (sprezy-
sta) konstrukcja z betonu cementowego rozklada obcigzenia
od kola samolotu na stosunkowo duzg powierzchnie podio-
za dzieki duzym warto$ciom sztywnosci plyty i wspotczyn-
nika sprezystosci betonu. Nosnosé¢ takiej konstrukeji jezdni
okre$lajg wigc charakterystyczne cechy plyty: ksztalt, wy-
miary, sposéb przylegania do podloza i cechy wytrzyma-
losciowe betonu. Nosno$¢ konstrukcji nawierzchni podatnej
jest uwarunkowana liczbg i grubo$cig warstw oraz wlasci-
woséciami  fizykomechanicznymi materialow tych warstw.
Prawidlowa praca nawierzchni podatnej polega na takim
rozkladaniu obcigzenia zewnetrznego, Ze nie wystepuje
§cinanie zarowno w materiale poszczegblnych warstw, jak
i w gruncie podloza. W praktyce budownictwa lotniskowe-
go czesto spotyka sic konstrukcje zlozone, sprezysto-po-
datne. Przykladem takiej konstrukcji moze by¢ nawierzchnia
sztywna wzmocniona warstwg betonu asfaltowego.

Uwzgledniajgc zroznicowanie sposobu pracy omoéwionych
typow konstrukeji w celu wyrazenia oddzialywania samo-

lotu na nawierzchnie przez liczbe ACN sg wykorzystywane
dwa modele matematyczne:

— rozwigzanie Westergaarda dl.} ubqunq plyty sprezy-
stej na podlozu Winklera (nawierzehnia sztywna),

—— rozwigzanie Boussinesque’a dla naprezen i odksztal-
cenn homogenicznej, izotropowej, sprezystej poétprzestrzeni
obcigzonej powierzchniowo (nawierzchnia podatna).

Po dokonaniu analizy, ktory element konstrukeji jest
dominujgcy. nawierzchnie zlozone nalezy kwalifikowaé¢ do
grupy nawierzchni sztywnych lub podatnych. W przypad-
kach watpliwych klasyviikuje sie je jako podatne.

Wylgeznie w celu zapewnienia unifikacji sprawozdaw-
czoscei, liczby ACN samiolotow oddzialujgcych na nawierzch-
nie sztywne wyznacza sie przyjmujgc napre¢zenie
standardowe w plycie betonowej, rowne 2,75 MPa.
Warto$¢ naprezenia wykorzystywana w projekcie lub oce-
nie nawierzchni nie ma zwiazku z naprezeniem standardo-
wym,

Wainym czynnikiem decydujgcym o zdolnosci nawierzchni
do przejmowania obcigzen jest no$nosé¢ podioza
gruntowego. Wiadomo, ze obcigzenie rozlozone przez
konstrukecj¢ nawierzchni dziala na wezszy obszar w przy-
padku wysokiej no$nosci podioza anizeli w przypadku, gdy
ta sama konstrukcja spoczywa na podltozu o niskiej nos$no-
sci. Oznacza to istotne/ ograniczenie (w pierwszym ze
wspomnianych przypadkoéow) zlozonego wplywu sgsiednich
kol goleni samolotu. Jest to rowniez zasadniczg przyczyna,
dla ktorej w celu okreslenia oddzialywania samolotu na
nawierzchnie przez liczbg ACN przyjeto w omawianej
metodzie podzial no$nos$ci podltoza na cztery kategorie: wy-
sokg, Srednig, niskg i bardzo niska. W tabl. 2 przedsta-
wiono zakresy nos$nosci podloza charakterystyczne dla tych
kategorii oraz przyjete wartoéci standardowe, roznicujgc
wielkosci tizyczne opisujgce ten parametr ze wzgledu na
typ nawierzchni. Liczby ACN samolotu wyznacza si¢
z uwzglednieniem standardowych warto$ci -no$nosci podio-
za gruntowego.

Samolot moze mie¢ rozne masy. Dlatego tez w oblicze-
niach liczby ACN przyjeto umownie, Ze:

— maksymalna liczba ACN jest wyznaczana z uwzgled-
nieniem wielkosci masy i usytuowania sSrodka ciezkosci
samolotu powodujacych najwieksze obcigzenie nawierzchni.
Zazwyczaj jest to maksymalna masa startowa i odpowia-
dajacy jej rufowy s$rodek cigzkosci,

— minimalna liczba ACN jest wyznaczana z uwzgled-
nieniem masy operacyjnej nie obcigzonego samolotu.

Wartosci liczb ACN przy posrednich wielko$ciach masy
samolotu mozna wyznacza¢ za pomocy odpowiednich wzo-
row, ktore wraz z przykladami zamieszczono w cz. IV.

Oddziatywanie dowolnego typu samolotu na nawierzchnie
lotniskowe mozna wiec opisa¢ zbiorem charakterystycznych
liczb ACN. Przyklad takiej charakterystyki dla samolotu
11-62 zamieszczono w tabl. 3 [2].

Liczba Kklasyfikacyjna  nawierzchni PCN (Pavement
Classification Number) wyraza nos$nos¢ mnawierzchni dla
nieograniczonej liczby przejazdow samolotu. Jest ona réwno-
wazna 1/500 dopuszczalnego obcigZenia (wyrazanego w kg
masy) przylozonego do nawierzchni za posrednictwem po-

TABLICA 2 jedynczego kola ze standardowym cisnieniem, roéwnym
g 1,25 MPa. Wartos$¢ liczhy PCN mozna okresla¢ w nastepu-
Zakres nosnoéei podloza Standardowa nosnoéé jacy sposob:
Kategoria noénofei podloza Je (MN/a?) k}’ﬁ‘g‘/’;",) — z wykorzystaniem ,odwréconych” metod wymiarowa-
—_ —_ nia
CBR CBR 4 z g .
— z wykorzystaniem laboratoryjnych Iub terenowych
technik pomiarowych,
Wysoka nosuosé > 120 150 — na podstawie analizy dotychczasowego ruchu samolo-
2 i R tow na mawierzchni.
Srednia nofnosé -5 o Dwie pierwsze metody sa w praktyce zazwyczaj laczone,
Niska nofacté 2560 40 a uzyskana liczha PCN jest zaliczana do grupy ,ocena
) a8 3 techniczna”. W pewnych przypadkach, uzasadnionych
PBurdéc nitka notass <25 20 wzgledami ekopomicznymi lub wykonawcz.ymi, jest mozli'-
<4 3 we wyznaczanie wartosci PCN wg trzeciej metody. Tak
wyznaczona liczba PCN jest zaliczana do grupy ,ocena
TABLICA 3
Noénoéé podloza nawierzchni sztywnej, MN/m? Noénodé podloza nawierzehni podatnej CBR
Obcigzenie T
Calkowita przypadajgce Cxémcu.le wysoka sredunia niska bardzo wysoka Srednia niska bardzo
Typ samolotu masa, kg na golei W ioponie, 150 40 niska 20 15 10 6 niska 3
glowna, 9 MPa |
ACN ACN
© 162 000 w32 . 36 54 62 43 ‘ 49 58 72
62 | —_— 25 s == b — = g :
o St 69 400 f‘7'-s < - 196 16 ' b 18 l 21 16 17 ' 19 { 24

20

TLiA 1987 nr 1



tymcezasowa” i w miar¢ mozliwosci jak najszybeiej powin-
na bhyé przeniesiona do grupy ,ocena techniczna”, bowiem
w istotny sposob moze zaniza¢ rzeczywistg nos$nos¢ na-
wierzchni.

Informacja o nosnosci nawierzchni

W metodzie ACN-PCN pelna informacja o nosnosci na-
wierzchni lotniskowej powinna zawierac:

— liczbe PCN,

— typ konstrukeji nawierzchni,

— kategori¢ nos$nosci podioza,

— kategorie ci$nienia w oponach,

— zastosowang metodg oceny.

Typ konstrukcji nawierzchni oraz no$nos¢ podloza sg
podawane w celu umozliwienia wyboru odpowiedniej licz-
by ACN samolotu, ktora nastepnie — zgodnie z ideg me-
tody — jest poréwnywana z liczba PCN. Te charaktery-
styki okreéla sie¢ na podstawie istniejgcych rejestrow lub
specjalnie przeprowadzonych badan, po czym przedstawia
si¢ je w informacji o nawierzchni w zakodowanej formie:

— nawierzchnia sztywna —  oznaczenie kodowe R,

— nawierzchnia podatna -- oznaczenie kodowe F,
— wysoka nosnos¢ podioza — oznaczenie kodowe A,
— $rednia no$no$¢ podioza — oznaczenie kodowe B,
— niska no$noé¢ podloza — oznaczenie kodowe C,

— bardzo niska nosnos$¢ podloza — oznaczenie kodowe D.

Nos$nos¢ podloza gruntowego klasyfikuje si¢ do jednej
z wymienionych kategorii, uwzgledniajac dane zamieszczo-
ne w tabl. 2.

Bezposrednio na powierzchni nacisk kontaktowy opony
jest najbardziej krytycznym elementem obciaienia Para-
metr ten pozostaje w $cistej zaleznos$ci-od ci§nienia w
oponie. Dla celéow sprawozdawczych maksymalne. dopu-

szczalne ciénienie w oponie kola samolotu klasyfikowane
jest nastepujaco:

— cis$nienie bez ograniczenia — oznaczenie kodowe W,

—- $rednie cis$nienie, ograniczone do 150 MPa — ozna-
czenie kodowe X,

— male ci$nienie, ograniczone do 1,00 MPa — oznaczenie
kodowe Y,

— bardzo male cis$rnienie, ograniczone do 0,50 MPa —

oznaczenie kodowe Z.

Wylgczajac rzadko spotykane przvpadki luszczenia oraz
wyjatkowych wad powierzchniowych. mawierzchnie sztywne
nie wvmagaja stawiania ograniczen dla ci$nienia w oponie.
Jednakze w przypadku nawierzchni podatnych oraz na-
wierzchni sztywnyvch, lecz majacych przekrycia o kon-
strukeji podatnej, nalezy uwzgledniaé przedstawiong wyzej
klasyfikacje.

Informacja o zastosowanej
przedstawiana nastepujaco:

metodzie oceny jest

Zgodnie z przyjetymi ustaleniami, zapis np. PCN 60/
/FIC/W/K oznacza nawierzchnie podatng na podlozu grun-
towym o niskiej nos$no$ci, majaca powierzchniowg warstwe
zdolng do przejecia nacisku powyzej 1,50 MPa, Nawierzch-
nie te bez ograniczen moga uzytkowac samoloty, ktérych
odpowiednia liczba ACN jest nie wigksza od przedstawio-
nej liczby PCN. Liczba ACN samolotu I1-62 jest rowna 53
(tabl. 3), moze on wigec bez ograniczen wykonywaé starty
i ladowania na przedstawionej w przyktadzie nawierzchni.
W przypadku gdy ACN > PCN, jest wymagane zastosowa-
nie ograniczen w ruchu samolotu nma nawierzchni w celu
unikni¢cia jej nadmiernego przecigzenia.

Sformulowane sg ogolne kryteria, ktorymi nalezy postu-

giwaé¢ sie w planowaniu ewentualnych przecigZzen na-
wierzchni:
— nawierzchnie podatne — jest dopuszczalny sporadycz-

ny ruch samolotéow o liczbie ACN przekraczajgcej liczbg
PCN nie wigcej niz 1¢%o,

— nawierzchnie sztywne lub zloZone, w ktérych war-
stwa sztywna stanowi glowny element konstrukcji — jest
dopuszczalny sporadyczny ruch samolotéw o liczbie ACN
przekraczajacej liczbe PCN nie wiecej niz 5%,

— jesli konstrukcja nawierzchni nie jest znana, nalezy
stosowaé ograniczenie 5%,

— roczna liczba przeciazen nie powinna przekraczaé¢ 5%
calkowitej, rocznej liczby przejazdow.

Podsumowujac mozna stwierdzi¢, ze metoda klasyfika-
cyjna ACN-PCN jest nowoczesna, dostosowana do wspot-
cze$nie istniejacych na $wiecie mozliwosci oceny mnosnosci
nawierzchni lotniskowych. Daje omna mozliwosé stosowania
.in situ” dowolnych technik pomiarowych dla dokonywa-
nia takiej oceny, w tym charaktervzujacych sie wysokgy
efektywnosciag metod dynamicznych. Stwarza rowniez moz-
liwos$é klasyfikacji nosnosci nawierzchni na podstawie wy-
nikow badan reologicznych materialu warstw i tym samym
precyzyjnego prognozowania czasu eksploatacyjnego na-
wierzchni przy zadanych parametrach naziemnego ruchu
samolotow. Jest to szczegblnie wazne wobec zaznaczajaceij
si¢ obecnie w $wiecie tendencji oceny nosnosci nawierzchni
w pojeciach wybranych (podstawowych) obcigzen oraz od-
powiadajacych im dopuszczalnych liczb (pozioméw) powto-
rzen, a takze szacowania wplywu kazdego innego obcigze-
nia przykladanego do nawierzchni przez obigZenie podsta-
wowe.
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nawierzchni

— ocena techniczna — oznaczenie kodowe T, r 2 OPATRR. Wymiatowanle. Kongrukesl nawierzonni lotnisko-
— ocena tvmcezasowa — oznaczenie kodowe U, wych. Wyd. Politechniki Warszawskiej, 1967 r.
cd. ze s; 18
7==33,3 In = 11,24 s
sterownika aw, regulowany polozeniem mikxowylacznik()w Jom o 2:0,005
na przekladni kgtowej. Te dwie ostatnie wielkosci powxa- 1sin 2°

zane sg ze sobg zaleznoscig:
yst = bsinuw > 2

Jednakze ys nie moze by¢ bardzo duzo razy wieksze od ¢,

gdyz sterowanie ma wtedy bardzo ,nerwowy’” charakier.
Np. gdyby dla £¢=0,006 m (5 mm) przyja¢ tak jak po-
przednio a,, = 18°% to dla b =1 m
I
tT=333In—mM7M——m—— i s
- 2:0,005
1 sin 18"
gdyz
Yoo = Lsin 187 = 0,309 m = 309 mm > 2¢ == 10 mm.

Gdyby jednakze dla ¢ =5 mm przyjac¢ a, =2° to ys =

=1+8in2°=856 mm, co dla 2¢=10

do przyjecia i wowczas:

mm jest wielkoscig
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a wiec sterowanie byloby spokojniejsze. Jednakze wartosci
Yst nie mozna tak dowolnie zmniejszaé¢, gdyz obowiazuje tu
jeszcze jeden zwiazek, a mianowicie:

Yst > ys = R—] R*—r?

Powyzsza nierownos¢ jest oczywista, gdyz mowi, ze skutek
sterownika musi by¢ wigekszy od wplywu sierpowatosci pa-
pieru. Poza tym: ys<2¢, aby nie przekroczy¢ zakresu ste-
rowalnosci. A wigc ostatecznie mamy potrojng zaleznosé:

Yst > ¥s > 2¢

przy czym nierownosci te nie powinny by¢ znacznie prze-
kraczane, aby okres przelgczania byl dlugi i sterowanie
spokojne. W tym celu wielko$ci «,, i ¢ muszg by¢ bez-
wzglednie ustawialne w celu dostosowania sie do jako$ci
ZWoju papi(.rowcgo Przy zlej jako$ci zwoju (duza sierpo-
watosé) ¢ i aw muszg by¢ wiegksze, a przy dobrej Jakoscx —
odpowiednio mmerze.

Nalezy tu zaznaczy¢, ze drobne ruchy poprzeczne wstegi
papierowej wynikajgce ze sposobu dzialania urzgdzenia ste-
rujacego nie maja zadnego wplywu na jakos¢ wykonywa-
nego prepregu. Sg one jedynie potrzebne ze wzgledu na
niezaklocony przebieg prowadzenia tasmy papicrowej.



Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Jeszcze jedna z wielu ,,biatych plam”

na mapie historii polskiej techniki lotniczej i uzbrojeniowej

W bogatych zbiorach fotografii prasowych, pochodzacych
‘z popularnego przed wojng ,JIkaca” (Ilustrowanego Kuriera
Codziennego) wydawanego w Krakowie, a znajdujgcych sic
w  Archiwum Dokumentacji Mechanicznej w Warszawie
odnaleziono zdjgcie z ciekawa scenkyg z krakowskiego lot-
niska. Notatka prasowa w ,Kurierku” datowana jest, jak
sig zdaje, 3 marca 1930 r. i brzmi nastepujaco: ,Przed kil-
ku dniami odbyly si¢ na lotnisku w Rakowicach pierwsze
proby z nowem urzadzeniem do walki wreez konstrukeji

-

Rys. Samolot Potez XXV 2z urzagdzeniem W. Gostynskiego pod
kadlubem. Fot. ze zbiorow Archiwum Dokumentacji Mechanicznej

PZL-37B Los produkowany w 1939 r.

Samolot bombowy PZL-37B Lo$ byl modyfikowany pod-
czas produkcji. Pierwsze egzemplarze Losi B roznily sie
w kiiku szczegolach od ostatnich montowanych latem 1939 r.
Rowniez Losie B juz uzytkowane w dywizjonach bombo-
wych powracaly do wytworni PZL WPl (Wytwornia Pla-
towcow Nr 1) na Okeciu-Paluchu w Warszawie, gdzie byly
modyfikowane.

Poniewaz bylo rozwazane uzycie Losi do bombardowa-
nia nocnego -— zwrocono uwage na to, ze umieszezenie
rur wydecliowych na zewnatrz silnikéw (po stronach ze-
wnetrznych liczac od kadluba) daje dobrze widoczny w nocy
plomien. Rozwigzanie {ego problemu bylo dos¢ proste.
W Losiach B imontowanych w 1939 r. zamieniono z sobg
silnik lewy i prawy, w wyniku czego rury wydechowe
znalazly sie od strony kadiuba, co powaznie zmniejszylo
widzialnos¢ plomieni z zewngirz samolotu.

W wyniku uwag zglaszanych przez strzelcow  tylnych,
ze widocznos¢ z dolnego tylnego stanowiska jest zbyt
mala, dorobiono okienko w bokach tylu kadluba nad kra-
wedzig splywu plata przy kadlubie. Wnitowywano nowy
arkusz blachy 2z okienkieni. Okienko to otrzymywaly za-
rowno Losie nowe, jak 1 znajdujace sig w jednostkach
wojskowyclhi.

22

KRZYSZTOF CHOLONIEWSKI

Krakowianina p. inz. Wladyslawa Gostynskiego. Proby od-
byly sie w obecnosci przedstawicieli krakowskich wtadz
lotniczych. Na zdjeciu stojg od lewej ku prawej: mjr inz.
Szczerbski z Warszawy, pplk dypl. Jasinski dowoddca trze-
ciej Grupy Aeronautycznej, wynalazca Gostynski, mjr obs.
Karas, dowodca 2-go Pulku Lotniczego oraz ofierowie 2-go
Pulku Lotniczego. W samolocie ppor. pil. obs. Laskowski
1 ppor. obs. Motz po dokounaniu lotu probnego”.

Tyle notatka — komentarz do niej moze by¢é nastepu-
jacy: Widoczny na zdjeciu samolot Potez XXV A2 ma na
kadlubie ukosny, bialy pas (co oznacza zapewne maszyne
dowo6dey Dyonu Liniowego? -- samolot ten znany jest
jeszcze z innych zdje¢!), zas pod jego dolnym platem znaj-
duje sie dwu mechanikow z narzedziami. Pozwala to przy-
puszczaé, iz odbedzie si¢ demontaz wyprobowanego wyna-
lazku? Widac¢ jeszcze jaki$ dlugi przedmiot zamontowany
pod kadlubem, sigegajacy od kabiny obserwatora do kabiny
pilota, a moze jeszcze dalej? Czyz bylby to istotny element
owego urzgdzenia do ,,walki wrgez”? Na czym mialaby taka
walka z powietrza polega¢? Zrozumiale jest, iz w owym
czasie zadnych wiecej szczegdlow o wynalazku 1 jego
dziataniu nie opublikowano. Dokumenty na ten temat, na
pewno tlajne, nie mogly chyba przetrwaé pozogi wojennej,
rowniez ludzie biorgcy udziat w montazu i probach praw-
dopodobnie juz nie zyja?

Jednak dzis, po uplywie ponad pol wieku od owego
wydarzenia, cho¢ to przyslowiowa ,ostatnia chwila”, jest
jeszcze moze staba szansa, aby wyjasni¢ te zagadke. Mozna
mie¢ nadzieje, Zze owa publikacja w prasie byla nie tylko
pulapka zastawiona na szpiegow, ale ze kryla oryginalng
rodzima twérezosé techniczng. Moze Czytelnicy pomoga
cho¢ w cze$ciowym jeoj wyjasnieniu, docierajgc do zyja-
cych uczestnikow wydarzenia czy tez rodziny wynalazey?

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Rys. 1. Silnik Losia zdobytego przez Niemcow na Okeciu w 1939 r.,
w ktorym nie ma rury wydechowej po zewnetrznej stronie silnika.
Fot, ze zbiorow J. Cynka
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Rys. 2.

Boczne okna w tyle kadiluba
w Rumunii

Trzecig zmiang bylo zmniejszenie powierzchni wywazaja-
W czerwcu 1939 r.
polegajacych na przewrdceniu sie sa-

cych steréw kierunku.
ka wypadkow Losi,

Losia B cksploatowanego

Rys. 3. Stery kierunku Losia B ze zmniejszonym odcigzeniem ste-

row 1 poszerzong gora statecznikow. Widoczna wnitowana blacha

7z oknem bocznym.

wykryto, ze kil-
wstalg luke.

I'ot. ze zbiorow J. Cynka

osig obrotu steru) powyzej goérnego zawiasu, a do statecz-
nika picnowego przynitowywano cze$¢é wypelniajaca po-

molota na plecy podczas zakretu przy podchodzeniu do

lagdowania, zostalo spowodowanych przez przekompensowa- Poniewaz okna boczne najpierw zauwazono na zdjeciu

nie sterow kierunku. Wowczas w wytworni obcinano na z Rumunii przez pewien czas sadzono, iz byta to przerébka

sterach kierunku powierzchiniec wywazajacyg (czes$¢ przed dokonana w Rumunii.

cd. ze s. 24 mit der Ausflihrung von Tréagern aus HAUV[OPEKA Texnonorust H HCOLITAHKA JIOH/KCPOHOB
Kohle — Verbundstoffen im Zusammenhang IHT X rpadHTOBBIM BOJOKHOM.

CZARNECKI K.: Classification of airfield stehen, behandelt. THuA 8 42 19871' Ne 1, c.

surface load capacity with the ACN—PCN
method (I). TLiA, vol. XLII, 1987, No. 1,
p.1

Problems of airfield surface load capa-
city classification with the use of a new
ACN—PCN method, which was not applied
in Poland up to the present, have bheen
discussed in this series consisting of four
articles. Procedures to determine classifi-
cation index numbers for acroplanes and
airfield surfaces have been presented, in-
cluding examples, with taking into account
various methods used today throughout the
world to evaluate the load capacity of air-
field surface. Part I comprises general in-
formation and definitions and presents the
basic concepts of the ACN—PCN method.

CHOLONIEWSKI K.: One more from among
manty other *white spots” on the map of
Polish aircraft and armament technology.
TLiA, vol. XLII, 1987, No. 1, p. 22

Information of an unknown device ap-
plied to the Potez 25 aircraft at the Air
Group 2 in Cracow in 1930 has been given.

GLASS A.: The PZL-37B LoS manufactured
in 1939. TLiA, vol. XLII, 1987, No. 1, p. 22

Differences between the first Lo$§ B aero-
planes and those assembled or modified in
summer 1939 have been shown.

ZUSAMMENITASSUNGEN

GAJEWSKI T.: Anderung des freien Ein-
trittsdurchflusses eines Diisenmotors wih-
rend des Startanlaufes. TLiA, XLII Jhrg.,
1987, H. 1, S. 3

In dem Aufsatz werden die durch den
Verfasser an Modeluntersuchungen ermittel-
ten Strukturinderungen des freien Eintritts-
durchflusses am Turbinendiisenmotor wih-
rend des Startanlaufes des Flugzeuges vor-
gestellt.

PAPIOREK A.: Herstellungsweise und Un-
tersuchung von Verbundstoff-Trigen mit
Kohlefaserbewehrung, TLiA, XLII Jhrg.,
1987, H. 1, S. 6

Es werden die Herstellungsweise, die
Durchfithrung und die Ergebnisse von Un-
tersuchungen, die Beurteilung der Berech-
nungen sowie die wichtigsten Probleme, die
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KWIATKOWSKI M.: Einrichtung zur Her-
stellung von Rowing-Vorimpregnierstoffen
aus Glas- und Kohlefasern (II). TLiA, XLII
Jhrg., 1987, H. 1, S. 17

Es wird der Vorgang der Herstellung von
Rowing-Vorimpregnierstoffen hinsichtlich
des Aufbaues und Wirkung einer Anlage

zur fabrikmaéssigen Produktion dieser Vor-
impregnijerstoffe erortert.
CZARNECKI K.: Klassifikation der Trag-

fihigkeit der Fugplatz-Fahrbahndecke mit
der ACN—PCN-Methode (I). TLiA, XLII
Jhrg., 1987, H. 1, S. 19

In einem Zyklus von vier Veroffentli-
chungen wird das Problem der Klassifika-
tionen der Tragfdhigkeit der Fahrbahndecke
mit der neuen und bisher in Polen nicht
angewandten ACN—PCN-Methode erortert.
An Beispielen wird die Behandlungsweise
der Ermittlung der Klassifikationszahlen
von Flugzeugen und Fahrbandecken bei
gleichzeitiger Berticksichtigung verschiede-
ner auf der Welt augenblicklich angewand-
ter Methoden zur Beurteilung der Tragfa-
higkeit der Fahrbahndecke dargestellt. Der
1. Teil enthdlt allgemeine Informationen,
Definitionen und Grundbegriffe der ACN—
—PCN-Methode.

CHOLONIEWSKI K.: Noch einer der vielen
,,weissen Flecken” in der Geschichte der
polnischen  Flugzeug- und Bewaffnungs-

technik. TLiA, XLII Jhrg., 1987, H. 1, S. 22

Die dargestellte Information betrifft eine
unbekannte Einrichtung, die 1930 auf dem
Flugzeug Potez 25 im 2 Flugregiment in
Krakow eingefiihrt wurde.

GLASS A.: Das im Jahr 1939 hergestellte
PZL-37B Los — Flugzeug. TLiA, XLII Jhrg.,
1987, H. 1, S. 22

Es werden die Unterschiede zwischen den
crsten Flugzeugen Lo$ B und den im Som-
mer 1939 zusammengebauten bzw. geidnder-
ten Exemplaren erdrtert.

COAEPXAHUS

IFAEBCKMW T.: Ilepemenst ¢Bo60AMOTO TEUCHHE B BOI-
ayxosabopuuke TP/l ®Bo Bpemsi paizbera camonera.
TJIuA, 1. 42, 1987r., Ne 1, ¢ :

B cTarse onncanbl nepeMeHbl CTPYKTYpLI CBOGOIHOrO
Teuenus B Boizayxosabopanke TP/l Bo Bpemst pasbera
camonera, oGHapyKeHHBIE ABTOPOM B XOI€ NTPOBEIEH-
HBIX UM MOIEJTbHBIX MCCIAeIOBARMI,

Ongcana TEXHOJIOTMS HM3rOTOBJIEHMS, METOAMKA
HCIBITAHUH ¥ HX PE3Y/IBLTATH], OIEHKA PACYETOB ¥ IJIaB-
Hble POGIEMLI, CBA3AHHBIE C H3TOTOBJICHAEM JIOHKEPO~
HOB H3 KOMIIO3MTOB GPMHAPOBAHHBIX TIpadHTOBLIM
BOTOKHOM.

KBATKOBCKUW M.: VcTanoBka /isi H3roTOBJICHHR
NPEeRMOpertHp IX MATCPHAJIOB M3 CTEKJIOBOJIOKHA
u rpadurosoro sosokna (Il w.). TJInA, 1. 42, 1987 r.,
N 1, ¢, 17

B crarne onucaH mnpomnecc H3IrOTOBJICHMS IPEHM=-
[PEerHUPOBAHHBIX MATEPHAJIOB THOA ,,POBHHI” Ha
done ycrpoiicTsa 1 pabOTLI YCTAHOBKH UIA POMBILI-
JIEHHOINO M3TOTOBJICHWN [IAHHOrO THNQ MaTEePHANOB,

YAPHOUKMW K.: Kaaccupukaumss nokpuiTHi  20po-
JAPOMOB NO JI0NYCKAEMBIM Y ICJILHBIM HAIPYIKAM METO10M
ACN-PCN. (I 4.). TJIuA, 1.42, 1987 r.,, Ne 1, ¢c. 19

B nukjge, cocrosuen M3 NATH CTareii, OnuCaHbl
npoGnemMsl  KIaccHGUKAMKM  TNOKPLITHI a’poapomos
1O AONYCKAaeMbIM HArpy3kKam MHpU NCHOJIL3OBAHUA HO-
BOro, euie He npuMenssuierocs B IToasre merona
ACN-PCN. Vxkazatsl npoueaypbl M AdHLL [pUEpLl
onpeneseHns KIacCHPHKAUMOHHBIX YHCel IS caMoJie-
TOB M TOKPBLITHH, C Y4€TOM PpPa3HbIX METONOB, IpPH-
MEHAEMBIX B MHDE B HACTOsIIEEe BPEMs /1A OUCHKH
nokpeiThit. B 1 wactu conepxarcs oGmue murbopMauum,
nehHHHUHE M OCHOBHLIC NOoHATHA MeTo1a ACN-PCN,

XOJIOHEBCKW K.: Ewe oamo .6enoe nsrno’ na
KAPTE HCTOPHH NOJLCKOH ABHAUHOHHON TEXHUKH M ‘rex-
nukn Boopymenust. TJIuA, 1. 42, 1987 r., Ne 1, ¢ 22

ITpuBonaTcst MEGOPMALNN O HEM3IBECTHOM Npudope,
ycraHoBiaennoMm Ha camosere ITores 25" Bo 2 asua-
HMOHHOM noaxky B Kpakone.

IJscc A 13J1-37b Hocu semycka 1939 r. TJInA,
T. 42, 1987r.,Ne 1, ¢. 22

Onucan ;1 Pa3IAYAA MEXKIY MEPBLIMH IK3EMIUIAPAMA
cavosteros Jloce B m camoseramm Buimycka 1939 r.
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STRESZCZENIA

GAJEWSKI T.: Przemiana swobodnego
przeptywu wlotowego silnika odrzutowego
podczas rozhiegu samolotu. TLIA, 1. X111,
1987, nr 1, s. 3

W ariykule przedstawiono — wyznaczone
w wyniku przeprowadzonych przez autora
badan moielowych — przemiany struktury

swobhodnezgo pnrzeplywu wlotowego turbino-
wego stlnika odrzutowego podezas rozbiegu
samolotu.

PAPIOREK A.: Technologia i badania dzwi-
gar6w Kkompozytowych zbrojonych widknem
weglowych., TLiA, t. XLII, 1987, nr 1, s. 6

Przedstawiono teciinologie, metodyke i
wyniki préb, ocene obliczen i gléwne pro-
blemy zwigzane z wykonywaniem dzwiga-
1ow z kommpozytu weglowego.

KWIATKOWSKI M.: Urzgdzenie do wy-
twarzania preimpregnatow rowingowych =z
wiokien szklanych i weglowyceh (IT). TLiA,
t. XLII, 1987, nr 1, s. 17

W artykule omowiono proces wytwarza-
nia preimpregnatow rowingowych na tle
budowy i dziatania urzadzenia do przemy-
stowego wytwarzania tego rodzaju prefa-
brykatow.

CZARNECKI K.: Klasyfikacja nosnosci na-
wierzchni lotniskowych metoda ACN-PCN
(I). TLiA,; {. XLII, 1987, ar 1, s. 19

W cyklu skladajagcym sie z czterech pub-
likacji omoOwiono zagadnienia Kklasyfikacji
no$nos$ci nawierzchni nowg, nie stosowand
dotychczas w Polsce metodg ACN-PCN.
Przedstawiono wraz z przykiadami proce-
dury wyznaczania liczb klasyfikacyjnych
samolotow i nawierzchni, uwzgledniajgc
jednocze$nie rozne metody wykorzystywa-
ne aktualnie w $wiecie do oceny nos$nosci
nawierzehni. W c¢z. [ zawarto ogolne in-
formacje, definicje i podstawowe pojgcia
metody ACN-PCN.

CHOLONIEWSKI K.: Jeszcze jedna z wielu
,,bialych plam” na mapie historii polskiej
techniki lotniczej i uzbrojeniowej. TLiA,
t. XLIT, 1987, nr 1, s, 22

Przedstawiono informacje o nieznanym
urzadzeniu zastosowanym w 1930 r. na sa-
molocie Potez 25 w 2 puilku lotniczym w
Krakowie.

GLASS A.: PZL-37B LoS produkowany w
1939 r. TLiA, t. XLII, 1987, nr 1, s. 22

Przedstawiono réznice miedzy pierwszymi
egzemplarzami samolotow ro§ B a egzem-
plarzami montowanymi lub przerabianymi
latermn 1939 r.

CONTENTS

GAJEWSKI T.: Change in the free inlet
flow ocurring in the turbojet engine during
aircraft take-off run. TLiA, vol. XLII, 1987,
No. 1, p. 3

Changes in the structure of free inlet
flow in the turbojet engine during aircraft
take-off run, as determined from model
investigations carried out by the author,
have been presented.

PAPIOREK A.: Manufacturing process and
testing of carbon fibre reinforced composite
spars and girders. TLiA, vol. XLII, 1987,
No. 1, p. 6

Manufacturing process, test methods and
results, discussion of computational analysis
and major problems connected with making
of aircraft spars and girders in carbon
fibre reinforced composite materials, have
been shown.

KWIATKOWSKI M.: A device to produce
roving lay-ups of glass and carbon {fibre
(IT). TLiA, vol. XLII, 1987, No. 1, p. 17

The roving lay-up production process has
been described in this article against the
background of construction and operation

of a device for industrial manufacturing of
lay-ups of this type.

cd. na s. 23
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PROJEKTY

Boeing 747-400 ® USA o

Najnowsza wersja samolotu Boeing 747

W  koncu 1988 r. ma rozpoczgé loty na regularnych
liniach samolot Boeing 747-409 bedacy udoskonalong wer-
sja samolotu 747-300 z przedluzonym gornym pokiladem.
Skrzydla tego samolotu zostaly przediuzone o 1,8 m i zao-
patrzone na koncu w ,skrzydelka” (winglety) o dlugosci

ok. 2 m. Do napedu bgda stosowane silniki Pratt Whitney
PW40C0 lub General Electric CI'6-80C2 o ciggu ok. 26 000
daN. W konstrukeji wprowadzi si¢ wigecej materialow lami-
natowych oraz wykladziny hamulcowe zbrojone wloknem
weziowym. Dotychezasowa kabina zostanie zastgpiona ka-

MAKOWSKI T.: Samoloty bojowe swiata. Seria Aerohobby.
Wyd. SIGMA, Warszawa 1986, str. 136 + 8 plansz barw-
nych. Cena zt 500,—

Zapoczatkowana tg ksigzkg seria Aerohobby, o formacie
21 X 245 c¢m, ma zawiera¢ tomy prezentujgce przeglady
wspolczesnych konstrukeji lotniczych poszezegolnych kate-
gorii, jak pierwsza pozycja po$wigcona samolotom bojo-
wym, oraz tomy historyczne nt. samolotow wrzesnia 1939 r.
Nastepne tomy maja pokazaé samoloty transportowe, $mi-
gltowce i szybowecee, zas tomy o charakterze historycznym —
poszczegoine rodzaje samolotow walczacych we wrzesniu
1939 r.: mysliwskie, bombowe, rozpoznawcze. Sa tez prze-
widywane tomy o innej tematyce lotniczej, np. pierwsze
samoloty myséliwskie polskiego lotnictwa.

Ksigzka ,Samoloty bojowe $wiata” w czgSci wprowadza-
jacej charakteryzuje wspolczesne samoloty bojowe. Zasadni-
czg tre$¢ ksigzki stanowig rozdzialy z opisami technicznymi
i dziejami rozwoju poszczegolnych typow samolotéow (cztery
rozdzialy).

Pierwszy rozdzial, poswigcony samolotom mysliwskim,
rozpoczyna sie od charakterystyki wspoélczesnego samolotu
mysliwskiego. Podano w nim koncepcje, wg ktéorych po-
wstaly wspolezesne mysliwee, jak i koncepcje samolotow
przyszlo$ci. Zamieszczono w nim takze opisy 14 najwaz-
niejszych samolotow mysliwskich: Super Etendard, Mi-
rage III, F1 i 2000, Kfir, F-4 Phantom, F-5, F-14 Tomcat,
F-15 Eagle, F-16, F-18 Hornet, SAAB J-37 Viggen oraz
MiG-21 MF i MiG-23.

bing komputerowqg, w ktorej liczba wskaznikow i przyrza-
dow zostanie zmniejszona w porownaniu z kabing wersji
747-300 o 50%. W kabinie pasazerskiej bedzie zastosowana
nowa stylizacja wnetrza, nowe toalety i pojemniejsze poiki
bagazowe. Przy masie startowej samolotu 385560 kg i za-
siggu 13000 km ze wszystkimi pasazerami, zuzycie paliwa
na pasazerokilometr bedzie o 10% mniejsze niz dla wersji
747-300 i o 18% mniejsze niz dla wersji 747-200. W Europie
samoloty 747-400 najwecze$niej zostang wprowadzone na
liniach KLM.

KSIAZKI LOTNIGZE
C R SN @RS

Rozdzial o samolotach bombowych i szturmowych, oprocz
wprowadzenia nt. roli tych samolotéw, zawiera opisy 14 sa-
molotow: Pucara, Jaguar, B-52, B-1, Bronco, Skyhawk,
Intruder, Corsair II, A-10A, Tornado, Sea Harrier, Tu-22M,
Su-7 i Jak-38.

W rozdziale o samolotach patrolowych i rozpoznawczych
znajduja sie informacje nt. patrolowania morskiego, zwal-
czania okretow podwodnych i systemoéw wezesnego ostrze-
gania oraz opisy 14 samolotow: Atlantic, SS-2, OV-1 Mo-
hawk, P-3 Orion, Viking, TR-1, SR-71, EF-11A, Hawkeye,
E-3A, Nimrod, Be-12, 11-38 i Tu-126.

Rozdzial o samolotach szkolnych, oprocz informacji o szko-
leniu lotniczym i samolotach uzywanych do szkolenia, za-
wiera opisy 14 samolotow szkolno-treningowych: Tucano,
L-39 Albatros, Epsilon, Alpha Jet, Aviojet, T-2, Iskra,
Pilatus PC-7, SAAB-105, Turbo-Mentor, Cessna T-37/A-37,
Hawk, MB-339 i Jak-52.

Lacznie ksigzka zawiera opisy 56 najwazniejszych samo-
lotéw bojowych $§wiata. Kazdy opis jest zaopatrzony w calo-
stronicowy rysunek w trzech rzutach, zawierajacy prze-
kroje kadluba i skrzydla, co bedzie zyczliwie przyjete przez
modelarzy. e |

Na koncu ksigzki, na barwnej wkladce, pokazano ma-
lowanie 36 z opisanych samolotow.

Ksigzka stanowi udane przedstawienie tematyki zawar-
tej w jej tytule. Powinna ona znalezé¢ sie w bibliotece kaz-
dego, kto interesuje sie lotnictwem, a zwtlaszcza lotnictwem
wojskowym oraz modelarstwem redukcyjnym i plastyko-
wym.

A.G,
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